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Campanha da ANIMAL Contra as Touradas em Portugal 


Tourada, Não! Abolição! 


Conheça o Horror e a Perversão das Touradas em 
http://www .animal.org.pt/ 


Seja parte da Mudança. Junte-se à ANIMAL! 


Torne-se sócia/o da ANIMAL e apoie a organização na defesa dos direitos dos animais. Inscreva-se através de 
socios(Danimal.org.pt. 


Junte-se ao Grupo de Activismo da ANIMAL. Inscreva-se enviando um e-mail em branco para activismo animal- 


subscribe(Dyahoogroups.com. 


Para mais informações, por favor contacte a ANIMAL através do e-mail info(Danimal.org.pt ou visite o site www.animal.org.pt. 
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Pelo fim das touradas no mundo! 
Fight bullfights! 
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Testes do Chang Zheng-7 


A China levou a cabo o primeiro teste em paralelo dos motores do segundo estágio do novo foguetão CZ-7 Chang Zheng-7. Este 
será o lançador que irá no futuro substituir o foguetão CZ-2F Chang Zheng-2F no lançamento das cápsula espaciais tripuladas 
Shenzhou. 


O núcleo do CZ-7 é composto por dois estágios com um diâmetro de 3,35 metros. O primeiro estágio utiliza um módulo K3-1 
equipado com dois motores YF-100 que consomem oxigénio líquido (LOX) e querosene. O estágio tem uma massa bruta de 147.000 
kg e no lançamento desenvolve uma força de 2.680 kN. O segundo estágio utiliza um módulo K3-2 equipado com quatro motores 
YF-115 que também consomem LOX e querosene. O veículo pode ser acoplado com dois ou quatro propulsores laterais de 
propolente líquido com um diâmetro de 2,25 metros. Estes propulsores são compostos pelo módulo K2-1 e estão equipados com um 
motor YF-100. 


O foguetão será utilizado para o lançamento de missões tripuladas e de carga, bem como substituir todos os outros lançadores de 
média capacidade (CZ-2C, CZ-2D, CZ-3A, CZ-3B, CZ-3C, CZ-4B e CZ-4C). O lançador será também utilizado para o lançamento 
de satélites geoestacionários e para o lançamento de missões lunares não tripuladas. 





Índia prepara missão a Marte 


A Organização de Investigação Espacial da Índia (ISRO) está a 
preparar a sua primeira missão para Marte. O lançamento da 
sonda MangalYaan deverá ter lugar em Outubro de 2013 e será 
levado a cabo pelo foguetão PSLV-C25 a partir do Centro 
Espacial Satish Dawan SHAR, situado na Ilha de Sriharikota. 


A sonda será colocada numa órbita que irá variar entre os 500 
km e os 80.000 km sobre a superfície de Marte. A bordo 
seguirão cinco instrumentos num total de 14,49 kg. Os 
instrumentos são Mars Exospheric Neutral Composition 
Analyser (MENCA), com uma massa de 4 kg e tem como 
objectivo explorar a densidade exosférica neutra e a sua 
composição a uma altitude cerca de 500 km, bem como as suas 
variações diurnas e sazonais; Lyman Alpha Photometer (LAP) 
com uma massa de 1,5 kg, para medir a relação entre o 
deutério atmosférico e a abundância de hidrogénio; Methane 
Sensor for Mars (MSM) com uma massa de 3,59 kg, para 
medir a quantidade de metano na atmosfera marciana com uma 
| precisão de ppb, bem como mapear as suas fontes; Thermal 
infrared Imaging Spectrometer (TIS), com uma massa de 4 kg, para medir as emissões térmicas a partir da superficie; e a Mars 
Color Camera (MCC), com uma massa de 1,4 kg, para obter imagens no espectro visível da superficie de Marte. 





Estes instrumentos resultam de uma recente redução na massa total de instrumentos a bordo da sonda que foi recentemente 
anunciado pela ISRO. 
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Russia vai desenvolver OKA-T 


A Corporação RKK Energia 'Sergei Korolev! irá desenvolver a plataforma OKA-T-ISS, iniciando a primeira fase do projecto 
(Desenho Preliminar) segundo um acordo com a Agência Espacial Russa. Esta primeira fase deverá estar finalizada em Novembro 


de 2013. 





A plataforma OKA-T tem como função levar a cabo investigação 
científica na órbita terrestre baixa utilizando as vantagens de uma 
plataforma de voo independente. Estas vantagens estão no facto 
de ser garantido um baixo nível de gravidade em comparação 
com as estações orbitais, bem como uma oportunidade de criar 
zonas de espaço aberto com um alta vácuo. 


A realização das experiências científicas a bordo da OKA-T será 
programada em ciclos de voo, entre períodos nos quais está 
acoplada à ISS. Nesta fase de operação, a tripulação irá levar a 
cabo tarefas de manutenção a bordo da plataforma, incluindo o 
tratamento do equipamento experimental, bem como operações 
de reparação / manutenção dos seus sistemas de bordo, e 
preparação da plataforma e do seu equipamento experimental 
para o seu próximo ciclo de voo livre. 


Para satisfazer as necessidades do voo livre, estão previstas 


medidas especiais para construir os sistemas de bordo da OKA-T (controlo de movimento, fornecimento de energia) e reduzir 
vibrações causadas pelos dispositivos a bordo, bem como criar zonas de alto vácuo através de um escudo especial protector e 
escotilha que fará possível deslocar equipamento experimental com amostras nesta zona e, consequentemente, para remover o 


equipamento com as amostras do seu interior. 


Os planos espaciais da China 


Com o lançamento da missão SZ-10 Shenzhou-10 em Junho de 2013, a China irá terminar a utilização do módulo espacial TG-l1 
Tiangong-1. Este deverá ser retirado de órbita terrestre no ano seguinte e em 2014 deverá ser colocado em órbita a TG-2 Tiangong-2 
para a qual serão lançadas várias missões espaciais entre 2014 e 2016. 


No entanto, a China está já a desenvolver os seus futuros planos 
de explorar espacial tripulada que verá em 2020 a utilização em 
órbita de uma estação espacial do tipo Mir. Esta estação será 
composta por um módulo central, dois módulos experimentais e 
um veículo de carga, além dos veículos de transporte Shenzhou. 
Para o desenvolvimento deste programa estão em preparação os 
foguetões CZ-5 Chang Zheng-5 e CZ-7 Chang Zheng-7. 


Assim, para além da utilização da Tiangong-2 entre 2014 e 
2016, a China irá começar a utilizar neste período o foguetão 
CZ-7, levando também a cabo o lançamento dos primeiros 
veículos de carga para a realização de testes de reabastecimento, 
de missões tripuladas com uma maior duração e a realização de 
tarefas de manutenção em órbita. 


A estação espacial do tipo Mir deverá estar finalizada em 2020. 
Esta estação terá uma capacidade de expansão, com o seu 
módulo principal a ter a capacidade de controlo e gestão da 
estação, além de proporcionar apoio e espaço de actividades 
para os tripulantes em estadias de longa duração. Os dois 
módulos experimentais serão utilizados para estudos de ciências 
espaciais e para experiências de aplicações. 





Durante a fase de construção várias tripulações irão permanecer na estação em períodos distintos e com durações dependentes dos 
requerimentos de cada missão. Durante a permanência em órbita, as tripulações poderão realizar actividades extraveículares para a 
construção da estação espacial e sua manutenção. A estação deverá ser visitada uma ou duas vezes por ano e os veículos de carga 


também deverão ser lançados uma ou duas vezes por ano. 


Cada tripulação de três elementos deverá permanecer a bordo da estação por períodos de 6 meses. 
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A equipa de cosmonautas da Rússia 








Recentemente foi anunciado que dois dos elementos que compunham a equipa de cosmonautas da Rússia, foram removidos da sua 
lista por motivos diferentes. Assim, Svyatoslav Morozov e Alexei Khomenchuk, candidatos seleccionados em 2010, deixaram a 
equipa de cosmonautas a 22 de Novembro de 2012 e a 3 de Dezembro de 2012, respectivamente. Morozov foi afastado por razões 
médicas, enquanto que Khomenchuk não terá sido aprovado nos exames no Centro de Treino de Cosmonautas Yuri Gagarin. 


Com a saída destes dois elementos, a equipa de cosmonautas da Rússia está agora composta por 34 cosmonautas activos e 8 
candidatos a cosmonauta. A seguinte lista indica os cosmonautas activos: Yuri Ivanovich Malenchenko, Gennady Ivanovich 
Padalka, Yuri Valentinovich Lonchakov, Fedor Nikolayevich Yurchikhin, Sergei Viktorovich Zaletin, Oleg Valeriyevich Kotov, 
Mikhail Vladislavovich Tyurim, Sergei Alexandrovich Volkov, Roman Yurievich Romanenko, Alexander Alexandrovich Skvortsov, 
Maksim Viktorovich Surayev, Oleg Ivanovich Skripochka, Mikhail Borisovich Korniyenko, Oleg Dmitriyevich Kononenko, 
Alexander Mikhailovich Samokutyayev, Andrei Ivanovich Borisenko, Sergei Nikolayevich Revim, Anatoli Alexeievich Ivanishin, 
Evgeni Igorevich Tarelkhm, Anton Nikolayevich Shkaplerov, Oleg Germanovich Artemyev, Sergei Nikolayevich Ryazanski, 
Alexander Alexandrovich Misurkhin, Alexei Nikolayevich Ovchinim, Elena Olegovna Serova, Nikolai Vladimirovich Tikhonov, 
Oleg Viktorovich Novitskiy, Sergei Nikolayevich Rizhkov, Ivan Viktorovich Vagner, Denis Vladimirovich Matvyev, Sergei 
Vladimirovich Kud-Svertskov, Sergei Valerievich Prokopyev e Andrei Nikolayevich Babkin. 


Por seu lado, os candidatos a cosmonautas são: Oleg Vladimirovich Blinov, Petr Valeriyevich Dubrov, Ignat Nikolayevich Ignatov, 
Anna Yurievna Kikina, Sergei Vladimirovich Korsakov, Dmitri Alexandrovich Petelin, Andrei Valerievich Fedyaev e Nikolai 
Alexandrovich Tsub 


China prevê 16 lançamentos orbitais em 2013 


A China encerrou o ano de 2012 com 19 lançamentos orbitais, menos 2 do que inicialmente previsto devido ao adiamento do 
lançamento do satélite sino-brasileiro CBERS-3 e da missão SJ-13 Shiian-13. Para 2013, a China espera levar a cabo 16 
lançamentos orbitais entre os quais se encontram o lançamento da missão espacial tripulada SZ-10 Shenzhou-10, em Junho, e o 
lançamento da missão lunar não tripulada Chang'e-3, no segundo semestre do ano. 


Serão realizados vários lançamentos para colocar em órbita vários satélites de comunicações, entre os quais o ZX-11 Zhongxing-11 
(Chinasat-11) / Supremesat-II, o ZX-M Zhongxing-M (Chinasat-M) e o Túpac Katari 'TK Sat-1' para a Bolívia. Está também previsto 
o lançamento do satélite meteorológico FY-3C Fengyun-3C que será acompanhado pelo pequeno satélite XW-2 Xiwang-2. 


Uma nova série de satélites de observação civil de alta resolução será iniciada com o lançamento do GF-1 Gaofen-1, enquanto que 
no campo do mapeamento militar será lançado o TH-2 Tianhui-2. Outros satélites a serem colocados em órbita serão o Shiyan 
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Weixing-5 e o Chuangxin-4 (ambos no mesmo lançamento desde Jiuquan) e os SJ-13 Shijian-13A e Shigian-13B (também no 
mesmo lançamento desde Taiyuan). O lançamento do satélite CBERS-3 está previsto para Fevereiro. Poderão ainda ser lançados 
dois ou três satélites militares YaoGan Weixing. Está ainda previsto o lançamento de um novo foguetão ainda não identificado a 
partir do Centro de Lançamento de Satélites de Jiuquan. 


O número mais baixo de lançamentos orbitais para 2013 explica-se devido ao facto de não estarem previstos quaisquer lançamentos 
orbitais relacionados com o programa de satélites de navegação Beidou-2 / Compass. Estes lançamentos serão retomados em 2014. 


China prepara Shenzhou-10 


A China está a levar a cabo os preparativos para o lançamento da missão espacial tripulada Shenzhou-10 que está actualmente 
prevista para ter lugar em Junho de 2013. A missão Irá transportar três tripulantes entre os quais se deverá encontrar a segunda 
chinesa a viajar no espaço. 


O voo da SZ-10 Shenzhou-10 deverá ter uma duração de 15 dias e deverá acoplar com o módulo orbital TG-1 Tiangong-l. 


Recentemente o foguetão GZ-2F/G Chang Zheng-2F/G que será utilizado para o lançamento da Shenzhou-10 passou a fase de 
aceitação após um controlo de qualidade e foi transferido para a fase de teste dos seus sistemas. 
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Irão anuncia lançamento de dois satélites até Março de 2013 


O principal responsável pela Agência Espacial Iraniana, Hamid Fazel, referiu que o Irão pretende colocar em órbita dois satélites até 
ao final do ano iraniano que termina em Março de 2013. 


"O satélite AUSSAT será colocado numa órbita com uma inclinação de 55º após algumas alterações (no satélite) e será lançado pelo 
foguetão Simorgh (Fénix). Iremos tentar lançar o AUSSAT antes do final deste ano (iraniano - 20 de Março)."Num outro 
comunicado pela televisão estatal iraniana, é referido que o satélite a ser colocado em órbita é o Far. Foi também referido que um 
outro satélite, o Sharif, desenvolvido por investigadores da Universidade de Tecnologia de Sharif, será também lançado este ano. 


China prepara Chang'e-3 


O lançamento da sonda lunar Chang'e-3 será um dos pontos altos do programa espacial da China em 2013 juntamente com o 
lançamento da missão espacial tripulada SZ-10 Shanzhou-10. O lançamento da Cheng'e-3 está previsto para o segundo semestre de 
“Em 2013. 


A Chang'e-3 faz parte da segunda fase de exploração lunar da 
China e irá transportar o primeiro veículo lunar (rover) 
desenvolvido por aquele país asiático. A sonda será também o 
primeiro veículo a alunar suavemente na superfície da Lua 
desde 1976, quando a sonda soviética Luna-24 realizou pela 
última vez esta manobra. 


A Chang'e-3 será lançada desde o Centro de Lançamento de 
Satélites de Xichang por um foguetão CZ-3B Chang Zheng- 
3B. No lançamento a sonda terá uma massa de cerca de 220 
kg. 


A alunagem da Chang'e-3 terá lugar em Simus Iridium, uma 
planície de lava basáltica. 
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Ebb e Flow despenharam-se na Lua 


As duas sondas norte-americanas GRAIL (Gravity Recovery and Interior Laboratory) denominadas Ebb e Flow, despenharam-se na 
superfície lunar no dia 17 de Dezembro de 2012, terminando assim uma missão bem sucedida que teve como principal objectivo 
mapear o campo gravitacional lunar com grande detalhe. 


As duas sondas atingiram a superficie lunar às 2228:51UTC e às 
2229:21UTC, respectivamente, a uma velocidade de 1,7 km/s. O 
local de impacto foi baptizado com o nome da astronauta norte- 
americana Sally Kristen Ride e está localizado na face Sul de 
uma montanha com uma altura de cerca de 2,5 km perto da 
cratera Goldschmidt. 


Cinquenta minutos antes do impacto, as duas sondas activaram 
os seus motores até consumirem por completo o combustível 
anda restante nos seus tanques. Esta manobra teve como 
objectivo determinar a quantidade de combustível ainda 

existente nas sondas e irá auxiliar os engenheiros da NASA a 
validar os nadelos computorizados que auxiliam a prever as necessidades de combustível em futuras missões. Os dois impactos não 
foram observados a partir da Terra. 


As duas sondas foram lançadas às 1908:52,775UTC do dia 10 de Setembro de 2011 pelo foguetão Delta-2 7920H-10 (D356) a partir 
do Complexo de Lançamento SLC-17B do Cabo Canaveral AFS. A primeira sonda entrou em órbita lunar a 31 de Dezembro de 201, 
enquanto que a segunda sonda chegou ao nosso satélite natural a 1 de Janeiro de 2012. 





China comemora passagem por Toutatis 


Os cientistas chineses anunciaram que a sonda Chang'e-2 realizou com sucesso uma passagem pelo asteróide Toutatis. A maior 
aproximação teve lugar às 0830:09UTC do dia 13 de Dezembro, com a sonda a chegar a 3,2 km da superficie do asteróide a uma 
velocidade relativa de 10,73 km/s. A sonda obteve uma série de imagem do asteróide e agora continuará a sua viagem pelo espaço, 
atingindo uma distância de mais de 10 milhões de quilómetros da Terra em Janeiro de 2013. 


A sonda foi lançada a 1 de Outubro de 2010 e após ser colocada numa órbita a 100 km de altitude sobre a superficie lunar, a sonda 
realizou uma cobertura total da superfície ajudando assim na selecção do local de alunagem da sonda Chang'e-3 que será lançada no 
segundo semestre de 2013. 


Após terminar o seu trabalho na órbita lunar, a sonda foi direccionada para o ponto Lagrange L2 do sistema Terra — Sol, onde 
chegou a 25 de Agosto de 2011. A Chang'e-2 iniciou a sua viagem para se encontrar com o asteróide Toutatis a 15 de Abril de 2012. 
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Voo espacial tripulado 
A missão Soyuz TMA-07M — Expedição 34/35 


A quinta missão espacial tripulada de 2012 teve início a 19 de Dezembro a partir do Cosmódromo de Baikonur. Os três novos 
tripulantes lançados a bordo da Soyuz TMA-07M integram a Expedição 34 e a Expedição 35 a bordo da estação espacial 
internacional. 


Decorrendo entre 19 de Novembro de 2012 e 15 de Março de 2013 (com três elementos entre 19 de Novembro e 21 de Dezembro de 
2012), os principais objectivos a levar a cabo durante a Expedição 34 são: 


e Lançamento de três novos elementos da Expedição 34 a bordo da Soyuz TMA-07M, sendo um russo, um canadiano e um 
norte-americano; 

e Acoplagem do veículo Soyuz TMA-07M com o módulo MRM-1 Rassvet; 

e Descarga final dos veículos de carga Progress M-16M e Progress M-17M; 

e Suporte operacional para a carga e separação do veículo de carga Progress M-16M do módulo Prirs; 


e Implementação de actividades extraveículares extra, nomeadamente a partir do segmento norte-americano da ISS (dois 
passeios espaciais); 


e Suporte operacional para a acoplagem do veículo de carga Progress M-18M com o módulo Pirs; 
e Descarga parcial do veículo de carga Progress M-18M; 


e Suporte operacional para a carga e separação do veículo espacial tripulado Soyuz TMA-06M a partir do módulo MRM-2 
Poisk (regresso da tripulação da Expedição 33/34); 


e Apoio à funcionalidade da ISS; 
e Realização das experiências e do programa de aplicações científicas; 


e Fotografia de bordo e obtenção de imagens vídeo das actividades a bordo da secção russa da ISS 
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A tripulação da Soyuz TMA-06M 


A tripulação principal da Soyuz TMA-07M foi composta pelo cosmonauta russo Roman Yurievich Romanenko (Comandante da 
Soyuz TMA-07M e Engenheiro de Voo da ISS na Expedição 34/35), pelo astronauta canadiano Christopher Austin Hadfield 
(Engenheiro de Voo n.º 1 da Soyuz TMA-07M e Engenheiro de Voo da Expedição 34 e Comandante da Expedição 35), e pelo 
astronauta norte-americano Thomas Henry Marshburn (Engenheiro de Voo n.º 2 da Soyuz TMA-07M, Engenheiro de Voo da 
Expedição 34/35). 


A tripulação principal da Soyuz TMA-07M. Da esquerda: Thomas Henry Marshburn (EUA), Roman Yurievich 
Romanenko (Rússia) e Christopher Austin Hadfield (Canadá). Imagem: NASA. 





A tripulação suplente da Soyuz TMA-07M foi 
composta por Fyodor Nikolayevich Yurchikin 
(Rússia, ao centro), Luca Salvo Parmitano (Itália, à 
direita) e Karen Lujean Nyberg (EUA, à esquerda). 
Esta será a tripulação principal da Soyuz TMA-09M 
com lançamento previsto para Maio de 2013. 
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4 MNA 


Roman  Yurievich 'Romanenko  (PomáH 


FOpbesguy PomaHéHko) — Tenentes Coronel da Força 
Aérea Russa, Roman Yurievich Romanenko foi o 
Comandante da missão espacial Soyuz TMA-15. 


Mú o 





» EE: . | dá 
Nascido a 9 de Agosto de 1971 em Schelkovo, Região de 
Moscovo, Roman Romanenko é filho do cosmonauta Yuri 
Viktorovich Romanenko. Entre 1986 e 1988 frequentou a 
Escola Militar de Suvorov em Leninegrado. A 30 de Julho de 
1988 ingressava na Escola Superior de Pilotos Militares da 
Liga Lenimista dos Jovens Comunistas de Chernigov, 
especializando-se em aviação táctica a 29 de Agosto de 1992. 
Desde esta data foi engenheiro de laboratório no 
processamento de dados da divisão de controlo e registo. 
Desde 20 de Novembro de 1992 até à sua entrada para o 
corpo de cosmonautas, Roman Romanenko foi comandante 
de assistente de veículos do destacamento do esquadrão aéreo 
do Regimento de Testes V. S. Seregin no Centro de Treino de 
Cosmonautas Yuri Gagarin. Nesta altura qualificou-se como 
Piloto Militar de 3º Classe. 


A 28 de Julho de 1997 foi recomendado para ingressar no 
corpo de cosmonautas por decisão do Comité Estatal 
Interdepartamental. Em 26 de Dezembro de 1997 imgressou 
no corpo de cosmonautas como candidato a cosmonauta por 
decisão do Ministro da Defesa da Federação Russa. Entre 
Janeiro de 1998 e Novembro de 1999 frequentou o curso 
geral de cosmonauta e a 1 de Dezembro de 1999 é qualificado 
como cosmonauta por decisão Comité de Qualificação 
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Interdepartamental. Desde Janeiro de 2000 levou a cabo 
sessões de treino para uma missão espacial. 


Entre Abril de 2002 e Janeiro de 2003 levou a cabo sessões 
de treino como membro da tripulação suplente da Expedição 
9 para a estação espacial internacional como Engenheiro de 
Voo da ISS e Comandante da Soyuz TMA lançado a bordo 
do vaivém espacial. Entre Fevereiro de 2003 e Fevereiro de 
2005 levou a cabo sessões de treino como membro da 
tripulação suplente da Expedição 11 para a estação espacial 
internacional como Engenheiro de Voo da ISS e Comandante 
da Soyuz TMA lançado a bordo do vaivém espacial. 


Entre os dias 23 e 25 de Janeiro de 2006, e juntamente com o 
cosmonauta Mikhail Borisovich Korniyenko e com o 
astronauta norte-americano Garrett Reisman, serviu como 
Comandante preliminar num teste de sobrevivência em 
território isolado em caso de aterragem de emergência. O 
teste foi levado a cabo numa floresta perto de Moscovo. 


Em Maio de 2006, e por decisão da agência espacial 
Roskosmos, do Centro de Treino de Cosmonautas Yuri 
Gagarin e da Corporação RKK Energiya, Roman Romanenko 
foi nomeado Comandante e Engenheiro de Voo da ISS para a 
tripulação suplente da Expedição 15, juntamente com Mikhail 
Korniyenko e com Garrett Reisman. 


Entre 26 de Maio e 2 de Junho de 2006 levou a cabo uma 
sessão de treino em Sevastopol, Ucrânia, juntamente com 
Mikhail Korniyenko e com o turista espacial japonês Daisuke 
Enomoto. Nesta sessão foram praticados os procedimentos a 
levar a cabo em caso de uma amaragem de emergência. Em 
princípios de Junho de 2006 a Roskosmos e a NASA 
estabeleceram as tripulações da Expedição 15 à ISS, com 
Roman Romanenko, Mikhail Korniyenko e o astronauta 
norte-americano Gregory Chamitoff a serem incluídos na 
tripulação suplente. 


Em Julho de 2008 Romanenko foi nomeado para a tripulação 
principal da Expedição 20 como Comandante da Soyuz 
TMA-15. A 21 de Setembro de 2008 esta nomeação era 
confirmada no plano de voos para a ISS. À 21 de Novembro 
esta nomeação era confirmada pela NASA ao estabelecer as 
tripulações para as Expedições 20 a 26. 


Roman Romanenko foi agraciado com a medalha de 
Heroismo em Combate pelas Forças Armadas Russas (IFP 
Classe) e com as medalhas de serviço (II e IIP Classes). 
Comi principais passatempos R. Romanenko gosta de praticar 
caça subaquática, ténis, voleibol, condução, turismo, 
navegação maritima e música. 


A primeira missão espacial de Roman Romanenko teve lugar 
entre 27 de Maio e 1 de Dezembro de 2009 como 
Comandante da Soyuz TMA-15 e Engenheiro de Voo da ISS. 
Nesta missão R. Romanenko tornou-se no 103º cosmonauta 
russo e no 495º ser humano a realizar um voo espacial orbital, 
numa missão que teve uma duração de 187 dias 20 horas 41 
minutos e 38 segundos. 


A missão Soyuz TMA-07M constitui o segundo voo espacial 
de Roman Romanenko que se torna no 69º cosmonauta russo 
e no 329º ser humano (juntamente com o astronauta Thomas 
Henry Marshburn) a realizar duas missões espaciais. 
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Christopher Austin Hadfield — Christopher Hadfield 
nasceu a 29 de Agosto de 1959 em Sarnia, mas cresceu em 
Milton, Ontário. Os seus principais hobbys são esquiar, tocar 
viola, cantar, cavalgar, escrever, correr, e jogar voleibol e 
squash. 


Formou-se na Escola Secundária do Distrito de Milton em 
1977, tendo mais tarde recebido o bacharelato em Engenharia 
Mecânica (com honras) pelo Colégio Militar Real de 
Kingston, Ontário, em 1982. Levou a cabo investigações de 
pós-graduação na Universidade de Waterloo, Ontário, em 
1982 e posteriormente recebeu um mestrado de ciências em 
Sistemas de Aviação na Universidade do Tennessee, em 
1992. 


Tendo crescido numa quinta de plantação de milho no Sul do 
Ontário, Hadfield interessou-se pelo voo muito novo. Como 
Cadete Aéreo, ganhou uma bolsa de piloto de planador aos 15 
anos e uma bolsa de piloto de voo propulsionado aos 16. 
Também ensinou a voar em part e full-time durante 10 anos. 


Ingressou nas Forças Armadas Canadianas em Maio de 1978. 
Passou dois anos no Royal Roads Military College, Victoria — 
Colombia Britânica, seguindo-se dois anos no Colégio Militar 
de Kingston, Ontário, onde recebeu o seu bacharelato em 
1982. Hadfield passou depois pelo treino básico de voo em 
Portage La Prairie, Manitoba, pelo qual foi nomeado top pilot 
em 1980. Em 1983 recebeu honras por se classificar no topo 
no Treino Básico a Jacto em Moose Jaw, Saskatchewan, e em 
1984-1985, tremou como piloto de caça em Cold Lake, 
Alberta, tripulando aviões CF-5 e CF-18. 


Nos três anos seguintes Hadfield tripulou aviões CF-18 para o 
North American Aerospace Defence Command (NORAD) 
com o Esquadrão 425, e neste tempo participou na primeira 
intercepção de um avião soviético “Bear”. Frequentou a 
Escola de Pilotos de Teste da Força Aérea dos Estados 
Unidos na Base Aérea de Edwards, Califórnia, e após a sua 
formação, serviu como oficial na Marinha Dos Estados 
Unidos no Directorado de Teste de Ataque, na Estação 
Aeronaval de Patuxent River. Entre 1989 e 1992 testou os 
aviões F/A-18 Hornet e A-7 Corsair; realizou trabalhos de 
investigação com a NASA; realizou o primeiro voo militar do 
F/A-18 com motores de performance melhorada; pilotou o 
primeiro voo de teste do National Aerospace Plane com 
motores de propulsão de hidrogénio com combustão externa; 
desenvolveu novas escalas de classificação de 
manobrabilidade para os testes de alto ângulo de ataque; e 
participou no programa de teste de recuperação de F/A-18 
descontrolados. No total, Chris Hadfield voou em mais de 70 
tipos distintos de aeronaves. 


Em Junho de 1992 Christopher Hadfield foi seleccionado 
para se tornar um dos quatro novos astronautas canadianos, 
sendo escolhido de entre 5.330 candidaturas. Foi nomeado 
pela Agência Espacial Canadiana para o Centro Espacial 
Johnson, Houston — Texas, em Agosto desse nesno ano, onde 
se debruçou sobre assuntos de técnicos e de segurança para o 
desenvolvimento de Operações do Vaivém Espacial, 
contribuindo para o desenvolvimento do novo cockpit do 
vaivém espacial e deu apoio ao lançamento dos vaivéns a 
partir do Centro Espacial Kennedy, Florida. Adicionalmente, 
Hadfield foi o principal CAPCOM da NASA durante 25 
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missões do vaivém espacial. Entre 1996 e 2000, representou 
os astronautas da Agência Espacial Canadiana e coordenou as 
suas actividades como Astronauta Chefe. 


Entre 2001 e 2003, foi o Director de Operações para a NASA 
no Centro de Treino de Cosmonautas “Yuri Gagarin”, Cidade 
das Estrelas - Rússia. O seu trabalho incluia a coordenação e 
direcção de todas as actividades das tripulações internacionais 
na Rússia, verificação do tremo e equipa de apoio às 
tripulações, bem como as negociações com a Agência 
Espacial Russa, Roscosmos, e com os outros parceiros 
internacionais. Também participou nos treinos e ficou 
qualificado como Cosmonauta Engenheiro na cápsula Soyuz 
TMA, bem como para levar a cabo actividades 
extraveículares utilizando o fato extraveícular Orlan. 


Christopher Hadfield é um astronauta civil, tendo-se 
reformado como Coronel da Força Aérea Canadiana em 2003 
após 25 anos de serviço militar. Foi o principal responsável 
pelo departamento de robótica no Corpo de Astronautas no 
Centro Espacial Johnson entre 2003 e 2006 e foi o principal 
responsável pela operações da estação espacial internacional 
entre 2006 e 2008. 


A primeira missão espacial de Chris Hadfield teve lugar em 
November de 1995 como Especialista de Missão a bordo do 
vaivém espacial OV-104 Atlantis na missão STS-74. Esta foi 
a segunda missão da NASA a acoplar com a estação espacial 
Mir. Durante o voo a tripulação do Atlantis procedeu à 
acoplagem de um novo módulo de acoplagem à Mir e 
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transferiu mais de 1.000 kg de alimentos, água e 
equipamentos científicos para os cosmonautas. Hadfield voo 
como o primeiro canadiano Especialista de Missão, sendo o 
primeiro canadiano a operar o Canadarm em órbita e o único 
canadiano a entrar na estação espacial Mir. Lançada a 12 de 
Novembro a missão terminou no dia 20 após um voo de 8 
dias 4 horas 30 minutos e 44 segundos. Christopher Hadfield 
tornou-se no 4º astronauta canadiano e no 337º ser humano a 
realizar um voo espacial orbital. 


A sua segunda missão espacial teve lugar em Abril de 2001. 
No dia 19 de Abril foi lançado a bordo do vaivém espacial 
OV-105 Endeavour na missão STS-100 ISS-6A com o 
objectivo de transportar e montar o Canadarm2 na ISS, bem 
como o módulo logístico italiano Rafaello. Durante esta 
missão,  Hadfield participou em duas actividades 
extraveículares, sendo primeiro canadiano a realizar um 
passeio espacial, passando um total de 14 horas e 54 minutos 
no exterior. Esta missão terminou a 1 de Maio após um voo 
de 11 dias 21 horas 30 minutos e O segundos. Chris Hadfield 
tornou-se no 2º astronauta do Canadá e no 236º ser humano 
(isto juntamente com os astronautas Jeffrey Shears Ashby e 
Umberto Guidon) e a realizar duas missões espaciais. 


Em 2008 e 2009 serviu como astronauta suplente de Robert 
Brent Thirsk na Expedição 20/21, treinando pata viver e 
trabalhar a bordo da ISS por um período de seis meses. Após 
esta nomeação, deu apoio às operações na ISS e participou no 
desenvolvimento de procedimentos de emergência a bordo da 
estação espacial internacional. 


Entre 10 e 23 de Maio de 2010, Hadfield foi o Comandante 
da expedição NEEMO-14, uma missão subaquática da NASA 
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para testar os conceitos de exploração para viver numa 
instalação subaquática perto da costa da Florida. A missão 
utilizou o fundo marinho para simular missões de exploração 
na superficie de um asteróide, de luas e de Marte, para assim 
se obter uma melhor compreensão da forma como as 
tripulações de astronautas interagem com o equipamento 
incluindo fatos espaciais avançados, um veículo de descida, 
um rover e braços robóticos. 


Em Junho de 2010 fez parte da equipa de investigação no 
Lago Pavilion, localizado a 420 km a Nordeste de 
Vancouver. O Lago Pavillion é um dos poucos lugares na 
Terra onde podem ser encontrados estromatólitos (rochas 
fósseis formadas por actividades de microorganismos em 
ambientes aquáticos). A equipa utilizou uma combinação de 
veículos operados remotamente, veículos subaquáticos 
autônomos, mergulahdores e submergíveis para ajudar a 
compreender como se formaram as estruturas e possivelmente 
facilitar a identificação de potenciais formas de vida 
extraterrestre em futuras missões a Marte. 


Em Setembro de 2010 Chris Hadfield foi nomeado para a 
Expedição 34/35 Como Engenheiro de Voo e depois como 
Comandante, tornando-se no primeiro canadiano a comandar 
uma missão espacial. 


Esta missão é o terceiro voo espacial de Christopher Hadfield 
que se torna assim no 2º canadiano e no 186º ser humano a 
realizar três missões espaciais. Até ao lançamento da Soyuz 
TMA-07M havia acumulado 20 dias 2 horas O minutos e 44 
segundos de experiência em voo espacial. 
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Thomas Henry Marshburn -— Nasceu a 29 de Agosto 
de 1960 em Statesville, Carolina do Norte. Gosta de acampar 
e de fazer caminhadas, e em 1980 fez uma caminhada entre o 
Canadá e o México segundo o trilho Pacific Crest. Também 
gosta de actividades familiares, natação, mergulho, 
snowboarding, tocar guitarra e leitura. 


Frequentou o Liceu Handerson, Atlanta — Geórgia, 1978; 
recebeu um bacharelato em Física pelo Davidson College, 
Carolina do Norte, 1982, um mestrado em Física pela 
Universidade da Virgínia, 1984, e um doutoramento em 
Medicina pela Universidade de Wake Forest, 1989. Em 1997 
recebeu um mestrado em Ciências Médicas pela Universidade 
do Texas (Medicina). 
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Após finalizar a escola médica, Thomas Marshburn treinou- 


se em medicina de emergência nos Hospitais de S. Vicente 
nos programas de emergência médica em Toledo, Ohio, onde 
também trabalhou como médico de voo. Em 1992, e após três 
anos de treino, foi certificado pelo American Board of 
Emergency Medicine. A seguir trabalhou como médico de 
emergência em Seattle, Washington, antes de ser aceite na 
primeira formação do NASA/UTMB Space Medicine 
Fellowship em Galveston, Texas. Após terminar a formação 
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em 1995, trabalhou nos hospitais da área de Houston, Texas, 
e no Hospital Geral de Massachussets, Boston, 
Massachussets. 


Em Novembro de 1994 Marshburn ingressava no Centro 
Espacial Johnson como cirurgião de voo, nomeado para o 
Space Shuttle Medical Operations e para o programa espacial 
conjunto entre os Estados Unidos e a Rússia. Entre Fevereiro 
de 1996 e Maio de 1997 serviu como cirurgião de voo para o 
pessoal da NASA destacado para o Centro de Treino de 
Cosmonautas na Cidade das Estrelas, Rússia, seguido de 
trabalhos no Controlo de Missão em Korolev, Rússia, em 
apoio da Expedição 4 da NASA à estação espacial Mir. Entre 
Julho de 1997 e Agosto de 1998 serviu nas operações 
médicas do Programa Shuttle / Mir. Entre 1998 e 2000 foi 
cirurgião de voo para a missão Neurolab (STS-98) e cirurgião 
principal para a missão STS-101 à estação espacial 
internacional. 


Após passar 10 meses como representante da NASA no 
Harvard / MIT Smart Medical Systems Team do National 
Space  Biomedical Research Institute em Boston, 
Massachusetts, trabalhou como cirurgião de voo para a 
Expedição 7 da ISS em 2003, dando apoio desde a Rússia, 
Cazaquistão e Houston. 


Durante este tempo e até à sua selecção como astronauta, 
serviu como Líder de Operações Médicas para a ISS. Nas 
actividades levadas a cabo encontram-se o desenvolvimento 
de um programa de treino médico para cirurgiões de voo e 
oficiais médicos nas tripulações, e gestão do sistema de 
manutenção médica da ISS. 


Foi seleccionado pela NASA em Maio de 2004. Em 
Fevereiro de 2006 terminou o treino de astronauta que incluiu 
formação técnica e científica, instrução intensiva sobre os 
sistemas do vaivém espacial e da estação espacial 
internacional, treino fisiológico, tremo de voo em T-38, e 
tremos aquáticos e de sobrevivência. A finalização deste 
tremno qualificou-o para vários trabalhos técnicos no Corpo de 
Astronautas e futuros voos espaciais como Especialista de 
Missão. 


A missão STS-127 foi a primeira missão espacial de Thomas 
Henry Marshburn na qual se tornou no 496º ser humano e o 
317º astronauta dos Estados Unidos (juntamente com 
Douglas Gerald Hurley, Christopher John Cassidy e Timothy 
Lennart Kopra) a levar a cabo um voo espacial orbital. 


Em Setembro de 2010 Thomas Marsburn é seleccionado 
como Engenheiro de Voo para a Expedição 34/35 a bordo da 
estação espacial internacional. Lançado a bordo da Soyuz 
TMA-07M, esta é a sua segunda missão espacial tornando-se 
assim no 231º astronauta dos Estados Unidos e no 329º ser 
humano (isto juntamente com Roman Yurievich Romanenko) 
a realizar duas missões espacias. 
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Lançamento da Soyuz TMA-07M 


Treino geral 


Quando um astronauta é nomeado para um determinado voo 
espacial, é criada uma matriz de tremo denominada CORM 
(Crew Qualifications and Responsability Matrix). No fundo, 
este documento contém a informação acerca de qual membro 
da tripulação irá levar a cabo uma determinada tarefa na 
missão, isto é qual é o seu objectivo no voo que 1rá levar a 
cabo. As equipas de treino na Rússia e nos Estados Unidos 
utilizam este documento para determinar se um membro da 
tripulação será operador ou se será especialista para um 
determinado sistema da estação orbital. Um operador 
somente necessita saber como operar um determinado 
equipamento, tal como o computador da estação, ou saber 
como enviar um comando para um determinado sistema da 
estação: por exemplo, como elevar a temperatura num 
determinado módulo. Um especialista necessita de saber 
como reparar um determinado problema com o computador 
ou reparar o sistema de controla a temperatura da estação. 


Geralmente o treino para uma missão a bordo da ISS tem uma 
duração de 18 meses durante os quais os astronautas e 
cosmonautas aprendem a trabalhar com os sistemas da 
estação. 


Cada sistema na estação (eléctrico, aquecimento e 
arrefecimento, comunicações, etc.) possui um plano de treino 
separado para os operadores e para os especialistas. Todos os 
membros da tripulação devem saber o suficiente acerca de 
cada sistema da estação para serem pelo menos operadores. O 
tremo de um especialista é mais demorado, logo um 
astronauta ou cosmonauta só será especialista em alguns 
sistemas, enquanto os restantes membros da tripulação serão 
especialistas em outros sistemas. 


A toda a tripulação é designada uma equipa de treinadores. 
Estes treinadores são especialistas que ensinam a tripulação 
tudo o que é necessário para que a missão seja levada a cabo 
com sucesso. O denominado Station Training Lead (STL) é o 
responsável pela equipa de tremmo. Esta pessoa é um instrutor 
com muitos anos de experiência no ensino dos astronautas e 
cosmonautas. A equipa possui um instrutor para cada um dos 
oito sistemas principais da estação espacial. A equipa também 
possui instrutores para as experiências científicas que são 
levadas a cabo a bordo da estação e outros instrutores que 
ensinam os membros da tripulação a levar a cabo saídas para 
o exterior em caso de necessidade. 


Os membros da tripulação também se deslocam ao Canadá 
para aprenderem a operar com o braço robot da ISS, o 
Canadarm2. Outra parte do treino dos membros da ISS 
consiste em saber como tratar um outro membro da tripulação 
caso este adoeça em órbita. 


Uma parte fundamental do tremo dos membros das futuras 
tripulações da ISS é a sua preparação para levar a cabo várias 
experiências científicas em órbita. A ISS é uma área 
excepcional para a realização de experiências que não podem 
ser levadas a cabo na Terra e como tal os astronautas e 
cosmonautas em órbita devem tirar partido de todo o tempo 
disponível. Equipas de cientistas e instrutores ocupam 
centenas de horas para garantir que cada membro da 
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tripulação possui o conhecimento e a perícia necessária para 
levar a cabo as experiências para as quais foi designado, pois 
os Investigadores na Terra dependem muito dessas 
experiências. 


A tripulação recebe formação específica em variadas áreas tal 
como já o haviam recebido tripulações anteriores. Estas 
tripulações levaram a cabo experiências com o cultivo de 
células humanas para estudar a forma como o cancro se 
desenvolve, trabalhando também com antibióticos para 
encontrar uma forma de os produzir mais rapidamente na 
Terra. Essas tripulações procederam também ao crescimento 
de plantas para produzir sementeiras resistentes a várias 
pragas e cristais para melhorar a produção de gasolina. O 
corpo humano foi também estudado em microgravidade, 
reunindo-se informação relativamente a situações patológicas 
humanas como por exemplo a formação de pedras nos rins e a 
análise da performance das células do figado. Outras 
experiências tiram partido da reduzida gravidade na ISS para 
estudar os processos físicos. Ao eliminar a gravidade, os 
pesquisadores podem compreender melhor algumas das 
pequenas forças que ocorrem em processos tais como na 
produção de semicondutores. 


Algumas das experiências levadas a cabo em órbita requerem 
que os membros das tripulações as activem e terminem (como 
o crescimento de cristais, por exemplo), enquanto que outras 
experiências requerem que os astronautas e cosmonautas 
sejam meros operadores. As experiências relacionadas com as 
Ciências da Vida são únicas pois os membros da tripulação 
servem muitas vezes como cobaias humanas e operadores ao 
mesmo tempo. Este tipo de experiências ajudam a melhor 
compreender a forma como o corpo humano se adapta a 
longos períodos em microgravidade, podendo também esta 
informação ajudar as pessoas na Terra. 


Tal como aconteceu com as anteriores tripulações, os 
instrutores tiveram de determinar a forma de como os 
cosmonautas e astronautas seriam treinados para cada 
experiência e quantas horas de treino seriam necessárias, 
além de definir quem iria levar a cabo o tremmo, quais os 
procedimentos, software e equipamento seria necessário. Os 
planos de tremo individual para cada experiência são 
combinados num único plano que inclui todas as experiências 
de uma disciplina científica. 


O Centro Espacial Marshall em Huntsville, Alabama, é 
responsável pela orientação do plano de tremo de cada 
membro da tripulação para todas as experiências levadas a 
cabo nos módulos americanos. As áreas de pesquisa incluem 
as Ciências da Vida, Ciências Físicas, Biologia Espacial 
Fundamental, Desenvolvimento de Produtos Espaciais e 
Ciências da Terra / Voo Espacial. 


Como o tempo da tripulação, quer seja antes, durante ou 
depois do voo, é um bem muito precioso, cada detalhe de 
uma dada sessão de treino para uma dada experiência deve 
ser planeado, praticado e coordenado com muita precisão. 
Frequentemente o cientista ou o investigador principal para 
uma determinada experiência, instrui os membros da 
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tripulação na forma de como operar a sua experiência. As 
sessões auxiliadas por computador (CBT — Computer Based 
Training) são também desenvolvidas por especialistas para 
proporcionar sessões de treino no solo e em órbita. Estas 
sessões podem ser utilizadas pela tripulação para treino de 
proficiência, para manter as suas aptidões e conhecimentos 
sobre uma experiência específica ou para treino inicial. 


Nos meses que antecederam o seu voo, os dois cosmonautas 
tornaram-se especialistas em cada experiência que realizam 
em órbita, prontos para proporcionar aos cientistas os dados 
que necessitam para melhorar a vida no nosso planeta. 


Um treino internacional 


O tremo dos membros da expedições permanentes na ISS 
decorre em várias partes do planeta, nomeadamente no 
Centro Espacial Johnson, Houston — Texas, no Centro 
Espacial Kennedy, Florida, na Sede da Agência Espacial do 
Canadá, Saint-Hubert — Quebec, no Centro de Treino de 
Cosmonautas Yuri A. Gagarm, Cidade das Estrelas — 
Moscovo, e no Cosmódromo GIK-5 Baikonur, Tyura Tan — 
Cazaquistão. O Centro Espacial Johnson é a base dos 
astronautas da NASA e uma casa longe de casa para os 
astronautas e cosmonautas visitantes, e membros das 
expedições permanentes de outros países. Sendo o principal 
local de tremmo para as tripulações, o centro espacial possui 
equipas de instrutores profissionais, instalações de treino, 
salas com ambientes de simulação integrada e laboratórios 
para auxiliar os astronautas e cosmonautas a se prepararem 
para a sua missão. 


O Centro Espacial Kennedy, junto à costa atlântica, é o local 
de lançamento dos vaivéns espaciais. Os astronautas obtêm a 
prática fundamental nas instalações de processamento da 
estação espacial com os elementos com os quais irão lidar 
durante a sua missão antes de serem lançados para o espaço. 


Sendo um participante essencial no projecto da ISS ao 
fornecer o Canadarm2, o Canadá treina os astronautas nas 
suas instalações que possuem simuladores do denominado 
MSS (Mobile Servicing System) que inclui o Canadarm? e o 
MBS (Mobile Base System). Os membros das diversas 
tripulações recebem formação em robótica para os preparar 
para as complexas operações com o braço robótico da ISS. Os 
astronautas treinam no VOTE (Virtual Operations Training 
Environment) que proporciona um ambiente tridimensional 
de realidade virtual no qual os astronautas praticam a 
manipulação do MSS compreendendo assim os seus 
movimentos em relação às estruturas externas da estação. 


O Centro de Treino de Cosmonautas Yuri A. Gagarm está 
situado nos arredores de Moscovo na chamada Cidade das 
Estrelas (3Be3nHbIÁ) — Zvezdniy Gorodok. Este é o principal 
local de treino para os cosmonautas russos contendo 
instrutores profissionais, salas de aula, simuladores e modelo 
em escala real dos elementos tripulados em órbita. Os 
cosmonautas recebem todo o ensinamento necessário para 
conhecerem a fundo os módulos que compõe a secção russa 
da ISS. O centro de treino contém também o denominado 
Hidrolaboratório que oferece um ambiente realista para o 
treino das actividades extraveículares levadas a cabo a partir 
do módulo Pirs e utilizando fatos extraveiculares Orlan-DM. 
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O Cosmódromo de Baikonur é utilizado para lançamentos 
orbitais desde o alvorecer da Era Espacial. O complexo é 
composto por dezenas de plataformas, rampas e silos 
subterrâneos de lançamento, contendo também estações de 
rastreio e controlo. Os membros das expedições permanentes 
e das tripulações táxi realizam simulações a bordo de 
modelos 7K-STMA. 


Treino específico para as actividades extraveículares 


Uma parte muito especial do treino das tripulações da ISS, é 
o treino para as actividades extraveiculares. A primeira fase 
deste treino passa por ensinar aos astronautas e cosmonautas 
como envergar os diferentes tipos de fatos espaciais 
extraveiculares. Estes fatos proporcionam o ar que o 
astronauta necessita enquanto realiza os seus trabalhos no 
exterior da estação, mantendo também o corpo do astronauta 
numa temperatura confortável apesar de estarem temperaturas 
extremamente quentes ou extremamente frias no exterior. 


Como o fato espacial é muito grande, os membros da 
tripulação tiveram de praticar como movimentar-se enquanto 
o envergam e aprenderam como utilizar as diversas 
ferramentas com as volumosas luvas nas mãos. Tanto os 
astronautas como os cosmonautas praticam as saídas para o 





O hidrolaboratório na Cidade das Estrelas permite o 
treno de actividades extraveiculares com os fatos 


espaciais russos e na secção russa da ISS. Imagem: Rui 
C. Barbosa 
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espaço no interior de grandes piscinas, treinando sete horas 
debaixo de água por cada hora que passam no espaço 
exterior. 


Os cosmonautas russos possuem uma | piscina 
(Hidrolaboratório) no Centro de Treino de Cosmonautas Yuri 
A. Gagarin, Cidade das Estrelas. Aqui, tanto os astronautas 
como os cosmonautas aprendem a utilizar os fatos 
extraveiculares russos Orlan-DM. Por outro lado, também 
levam a cabo sessões de treino no NBL (Neutral Buoyancy 
Laboratory), situado no Centro Espacial Johnson em 
Houston, Texas. O NBL possui um comprimento de 62 
metros, uma largura de 31 metros e uma profundidade de 12 
metros, contendo 22,7 milhões de litros de água. No fundo 
desta enorme piscina, de facto a maior piscina interior do 
mundo, encontra-se um modelo da ISS, que tem o mesmo 
tamanho da estação que se encontra em órbita. 


Um astronauta que se encontra submerso no NBL, encontra 
muitas semelhanças ao estado de imponderabilidade no 
exterior de um veículo em órbita, porém não é o mesmo que 
se encontrar a flutuar no espaço. Um astronauta não se 
encontra em imponderabilidade, encontrando-se num estado 
de flutuação neutral. No NBL são colocados pesos ou 
flutuadores junto do fato espacial de forma a fazer do 
astronauta um flutuador neutral, o que o faz sentir como se 
estivesse no espaço flutuando sem gravidade. 


Após saber se movimentar com o fato espacial, o astronauta 
aprende a executar as suas tarefas na sua actividade 
extraveícular envergando um usual fato de mergulho. Após 
passar esta fase inicial, o astronauta começa a praticar os 
mesmos procedimentos mas desta vez envergando o seu fato 
espacial extraveícular. Na piscina outros mergulhadores 
auxiliam o astronauta a movimentar-se até que este se habitue 
a mover-se com o fato extraveicular. O astronauta aprende 
também a manter-se imóvel numa determinada posição, pois 
um movimento mais forte no espaço e fará com que este 
flutue para longe da estação. 


A fase seguinte verá o astronauta a aprender a utilizar as 
ferramentas que serão necessárias durante a saída para o 
espaço. O astronauta pratica todos os movimentos dezenas de 
vezes até que os execute correctamente. Ao contrário dos 
astronautas que auxiliam na montagem da ISS ou que tiveram 
de reparar o telescópio espacial Hubble, os membros das 
tripulações permanentes da ISS aprendem a levar a cabo 
muitas tarefas no exterior da estação para estejam preparados 
a reparar qualquer falha que possa surgir durante a 
permanência em órbita. 


Os cosmonautas seguiram o regime normal de treinos e de 
preparação para a sua permanência a bordo da estação 
espacial internacional com visitas frequentes ao Centro 
Espacial Johnson (Houston — Texas) e ao Centro de Treino de 
Cosmonautas Yuri Gagarin (Moscovo). 


A nomeação da tripulação da Soyuz TMA-07M teve lugar a 
10 de Fevereiro de 2010 sendo na altura nomeados o 


' Este termo, “flutuador neutral”, significa que um objecto 
não flutua para a superficie ou se afunda para o fundo da 
piscina. 
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cosmonauta russo Roman Romanenko, o astronauta 
Christopher Hadfield e o astronauta norte-americano Robert 
Shane Kimbrough. No entanto, em Junho de 2010, Robert 
Kimbrough foi substituído pelo astronauta norte-americano 
Thomas Marshburn. Por seu lado, a tripulação suplente é 
anunciada em Dezembro de 2010, sendo então constituída 
pelo cosmonauta russo Maxim Viktorovich Surayev, Luca 
Parmitano e Karen Nyberg. A 15 de Dezembro de 2011, 
Maxim Surayev é substituído pelo cosmonauta russo Fyodor 
Yurchikin, formando-se assim a tripulação suplente definitiva 
e que seguindo o esquema habitual das tripulações será a 
tripulação principal da Soyuz TMA-09M que será lançada a 
28 de Maio de 2013. 


Preparativos finais para o lançamento 


Os preparativos do foguetão lançador 11A511U-FG Soyuz- 
FG (J115000-040), cujos componentes chegavam a Caikonur 
no dia 19 de Setembro de 2012, decorreram sem problemas 
no edifício MIK-112 que serve a Plataforma de Lançamento 
PU-S do Complexo de Lançamento LC] (17P32-5) 
“Gagarinskiy Start”. O MIK-112 foi originalmente construído 
para o processamento dos foguetões lunares N-1 (instalações 
de processamento 11P591) e posteriormente do super- 
foguetão Energia. As salas altas 3, 4 e 5 foram destruídas 
devido ao colapso do telhado em Maio de 2002, mas as salas 
le 2 ficaram intactas. A Sala 1 é agora utilizada para a 
montagem e integração dos foguetões 114511U Soyuz-U e 
1H AS1U-FG Soyuz-FG, além da integração final dos 
veículos de carga Progress M-M e dos veículos tripulados 
Soyuz TMA-M. A Sala 2 é utilizada em três salas estéreis 
para a Starsem, uma afiliada da Arianespace. Após a remoção 
dos diferentes componentes do lançador, estes foram 
inspeccionados e mais tarde procedeu-se à sua montagem em 
preparação para o lançamento. 


O veículo 11F732A47 n.º 704A (composto pelo SA nº 708, 
pelo PAO nº 707 e pelo BO nº 707) que seria utilizado na 
missão Soyuz TMA-07M chegou ao Cosmódromo de 
Baikonur no dia 17 de Outubro. Após os usuais 
procedimentos alfandegários, o comboio foi transferido para 
a rede de caminhos-de-ferro do cosmódromo e transportado 
para o edifício de processamento, montagem e teste MIK da 
Área 254. Este edifício é utilizado para a integração e 
montagem dos veículos de carga Progress M-M, Soyuz 
TMA-M, preparação dos módulos russos para a ISS e 
preparação dos estágios superiores Blok-DM. Contém 
também uma sala estéril que foi utilizada para a preparação 
dos satélites de comunicações móveis Iridium e para a 
preparação dos satélites de comunicações Yamal, possuindo 
também uma câmara bárica e térmica. O edifício é utilizado 
para os preparativos finais por parte dos cosmonautas (onde 
vestem os fatos pressurizados, etc.) e no seu exterior estes 
apresentam-se à Comissão Estatal (desde a missão Soyuz 
TM-28 em Agosto de 1998). 


Após ser transportado para o MIK 254, o veículo 11F732A47 
n.º 704A seria removido dos contentores de transporte nos 
dias seguintes, sendo colocado na plataforma de teste e 
processamento onde seria inspeccionado para atestar que não 
havia sofrido danos durante o transporte. Após a chegada ao 
cosmódromo, os testes na Soyuz TMA-07M incidiram sobre 
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os painéis solares do veículo com os especialistas da 
Corporação RKK Energia e do Centro Espacial Yuzhny, 
subsidiário da empresa TSENKI, a realizarem inspecções para 
verificarem o seu correcto funcionamento. De seguida foram 
realizados testes ao sistema de aproximação e acoplagem 
Kurs, com a Soyuz TMA-07M no interior da câmara de 
vácuo 17T523M (para onde foi transportada a 14 de 
Novembro) onde foram executados os testes para a 
verificação da existência de fugas. 


Em meados de Setembro o lançamento era adiado para o dia 
19 de Dezembro devido a uma falha de um equipamento a 
bordo da Soyuz TMA-06M. Esta falha foi detectada durante 
os testes levados a cabo ao veículo no Cosmódromo de 
Baikonur e levou ao adiamento da missão da Soyuz TMA- 
07M pois havia a necessidade de se proceder a mais testes 
também neste veículo. 
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Nesta fase a tripulação da Soyuz TMA-07M já havia levado a 
cabo inúmeras sessões de treino de preparação para a missão. 
Estes treinos abrangem aspectos gerais a todas as missões, 
mas também aspectos particulares da Expedição 34/35. Os 
exames finais da tripulação principal iniciaram-se a 27 de 
Novembro no Centro de Treino de Cosmonautas Yuri 
Gagarm. No interior de simuladores, as duas tripulações 
tiveram de levar a cabo diferentes tarefas e lidar com 
diferentes situações de emergência, tais como a falha do 
sistema de regeneração de oxigénio Elektron e a falha dos 
transmissores UHF, situações de incêndio na ISS e outras 
situações de contingência na Soyuz TMA-M. Neste dia, a 
tripulação principal composta por Roman Romanenko, Chris 
Hadfield e Thomas Marshburn actuou no simulador da ISS 
enquanto que a tripulação suplente composta por Fyodor 
Yurchikhin, Luca Parmitano e Karen Nyberg utilizava o 
simulador da Soyuz TMA-M. As tripulações trocariam de 
lugares no dia 28. Ambas as tripulações seriam aprovadas nos 
respectivos exames com notas excelentes (5,0). 


Após a realização dos exames finais a tripulação principal e a 
tripulação suplente eram confirmadas pela Comissão 
Interagências no Centro de Tremo de Cosmonautas Yuri 
Gagarm, Cidade das Estrelas. Nesta reunião estiveram 
presentes representantes da Agência Espacial Federal 
(Roscosmos), do Centro de Treino de Cosmonautas Yuri 
Gagarin, da Corporação RKK Energia Sergey Korolev, da 
Agência Federal Médico-Biológica, da Khrunichev, do 
Instituto de Problemas Biomédicos, da NASA, da ESA, da 
JAXA, além dos seis membros das tripulações. Após a 
reunião as tripulações participaram numa conferência de 
imprensa, após a qual visitaram o Museu da Cidade das 
Estrelas e o escritório de Yuri Gagarin onde assinaram o livro 
comemorativo. Também participaram numa reunião com o 
principal responsável da Roscosmos, V. A. Popovkin, na 
tradicional Festa do Chá. 
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O desenho do emblema oficial da missão Soyuz TMA-07M foi desenhado por Erik van der Hoorn. 
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Depois de aprovados nos exames finais realizados a 
tripulação principal e a tripulação suplente da Soyuz TMA- 
07M participaram numa conferência de imprensa e 
depositaram flores nos túmulos de algumas figuras 
proeminentes do programa espacial russo nas muralhas do 
Kremlin. 


A 6 de Dezembro as duas tripulações chegavam ao 
cosmódromo Baikonur para iniciar a fase final do seu treino 
para a missão. As tripulações viajaram separadas em aviões 
Tupolev Tu-154 e Tupolev Tu-134. No aeroporto as 
tripulações foram recebidas por membros da Comissão 
Estatal e por membros da (Comissão Técnica que 
supervisionam os preparativos para o lançamento. Os 
comandantes das respectivas tripulações reportaram a sua 
prontidão para completar o treino para a missão. 


No dia 7 de Dezembro ambas as tripulações iniciaram a fase 
final do tremo para a missão no interior das instalações de 
processamento da cápsula Soyuz TMA-07M. As tripulações 
experimentaram os seus fatos espaciais pressurizados Sokol- 
KV2 e os assentos individuais, realizaram uma adaptação 
inicial ao interior da cápsula espacial tomando conhecimento 
da documentação de bordo, e tomaram conhecimento das 
cargas que serão transportadas. No exterior do edifício 
experimentaram alguns equipamentos que poderão ser 
utilizados em situações de emergência (binóculos, telefone 
via satélite, etc.). 


Entretanto, no mesmo dia, teve lugar uma reunião da 
Comissão Técnica na qual foi tomada a decisão de se 
proceder com o abastecimento da Soyuz TMA-07M com os 
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gases de pressurização e com os propolentes necessários para 
as suas manobras orbitais. 


















A 8€e 9 de Dezembro procedeu-se ao abastecimento da Soyuz 
TMA-07M na Área 31 e após o abastecimento da cápsula 
espacial, esta seria transportada no dia 10 para as instalações 
de integração, montagem e 
teste do MIK 254, onde se 
iniciaram as operações de 
processamento finais. 
Entretanto, a tripulação 
continuava com os seus 
preparativos e treinos finais 
J =. Fa a para a missão. Parte do treino 
final da tripulação consistiu na formação sobre a segurança 
no trabalho a bordo do segmento russo da ISS e estudo da 
documentação de bordo do seu veículo espacial. A tripulação 
também executou treinos no simulador de acoplagem. 





A tradicional cerimónia do içar das bandeiras teve lugar no 
dia 9 de Dezembro de 2012 no pátio do Hotel Cosmonauta 
onde estão hospedados os elementos das duas tripulações da 
Soyuz TMA-07M. Nesta cerimônia que contou com a 
presença de vários representantes das diversas agências 
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espaciais, procedeu-se ao içar das bandeiras da Rússia, dos 
Estados Unidos, do Canadá e do Cazaquistão. Depois da 
cerimónia, os três elementos da tripulação suplente visitaram 
o Museu da Cosmonáutica em Baikonur e depositaram flores 
no monumento a Yuri Gagarin, além de visitarem outros 
monumentos e locais míticos do Cosmódromo de Baikonur, 
nomeadamente o edifício esplanada onde Yuri Gagarm 
almoçou com os seus companheiros antes da sua histórica 
missão a 12 de Abril de 1961, e participavam numa sessão 
fotográfica com trajes típicos do Cazaquistão no interior de 
um yurt. 
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No dia 10 de Dezembro a cápsula Soyuz TMA-07M foi 
acoplada com o denominado compartimento de 
transferência'. Este compartimento faz a ligação física entre o 
módulo de propulsão e serviço da cápsula espacial e o 
terceiro estágio Blok-I do foguetão lançador. 





Os desenhadores e engenheiros da Corporação S.P. Korolev 
RSC Energia procederam à inspecção do veículo no dia 12 de 
Dezembro e após assinarem o livro de procedimentos, 
autorizaram a colocação da cápsula no interior da carenagem 
de protecção 11IS5SI7A3 n.º JI15000-064 do foguetão 
lançador. 





O dia 13 de Dezembro foi para os tripulantes um dia dedicado 
à imprensa com os cosmonautas e astronautas a levarem a 
cabo muitas tradições do programa espacial russo. Os 
jornalistas tiveram a oportunidade de manhã de conversarem 
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com a tripulação durante uma conferência de imprensa. Ainda 
na manhã a tripulação levou a cabo uma simulação de uma 
acoplagem com a estação espacial internacional, levou a cabo 
sessões de exercício físico e treino no simulador de gravidade 
zero, além de jogarem bilhar e ténis de mesa. Pela tarde foi 
cumprida a tradição do plantar de uma árvore por cada 
tripulantes, uma tradição iniciada em 1961 por Yuri Gagarin, 
e continuou depois o seu treino. 








= E 
à ra a” 


O veículo 11F732A47 n.º 704A na sua configuração de 
lançamento foi inspeccionado pelas duas tripulações no 
edifício MIK-254 no dia 14 de Dezembro. Neste dia teve 
também lugar uma nova reunião da Comissão Técnica que 
analisou todos os preparativos para o lançamento e 
posteriormente autorizou o transporte da Unidade Orbital 
(Soyuz TMA-07M juntamente com a carenagem de protecção 
e secção de transição) para o edificio de integração e 
montagem do foguetão lançador. 


Ainda no dia 14 de Dezembro o Módulo Orbital era então 
transportado para o edificio de integração e montagem do 
lançador na Área 112 (MIK 112) no qual foi integrado com o 
foguetão 114511U-FG Soyuz-FG. O processo de integração 
final do foguetão lançador é feito em várias fases. Após se 
colocar em posição, o estágio Blok-I é acoplado ao 
compartimento de transferência do módulo orbital que 
contém a cápsula espacial. De seguida, procede-se à 
colocação do sistema de salvamento de emergência ao 
mesmo tempo que se prepara a parte inferior do último 
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estágio para a sua ligação com o Blok-A, o estágio central do 
lançador. Nesta altura já os quatro propulsores laterais de 
combustível líquido estão acoplados com o estágio central. 
Após a montagem do sistema de emergência, todo o conjunto 
é elevado por um guindaste pesado e deslocado alguns 
metros, sendo colocado em posição e depois acoplado ao 
Blok-A. 


Neste dia era também realizada uma reunião da Comissão 
Governamental e da Comissão Técnica que tomou a decisão 
de autorizar o transporte do foguetão para a plataforma de 
lançamento PU-S do Complexo de Lançamento LC1 (17P32- 
5). A reunião sumarizou os trabalhos de preparação do 
foguetão lançador, da cápsula espacial e da infra-estrutura de 
solo. A comissão escutou os relatórios dos gestores e dos 
gestores técnicos sobre os testes e os preparativos, além da 
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prontidão em se levar a cabo a missão. O foguetão lançador 
11A511U-FG Soyuz-FG (JI15000-040) foi transportado para 
a plataforma de lançamento no dia 17 de Dezembro pelas 
0100UTC. Tal como acontece com esta família de 
lançadores, o seu transporte para a plataforma de lançamento 
é levado a cabo na horizontal sobre um vagão de caminho de 
ferro especialmente equipado com um sistema pneumático 
que segura o foguetão e o coloca na posição vertical sobre o 
fosso das chamas na plataforma de lançamento. Desse 
comboio faz também parte uma carruagem com o sistema de 
ar condicionado e outros sistemas. Após ser colocado na 
plataforma PU-5 deu-se início ao primeiro dia de actividades 
de preparação para o lançamento. No mesmo dia é levada a 
cabo uma reunião da Comissão Governamental que aprova 
em defimtivo a constituição da tripulação principal da Soyuz 
TMA-07M, tomando também a decisão de se prosseguir com 
os preparativos para o lançamento do foguetão Soyuz-FG. 
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Ao contrário do que aconteceu com o lançamento da Soyuz 
TMA-06M, este lançamento teve lugar a partir da plataforma 
PU-5. De notar que o lançamento da Soyuz TMA-06M serviu 
para a Roscosmos verificar os novos sistemas instalados no 
complexo de lançamento para os voos tripulados. Em 2014 
estão previstas obras de modernização do complexo de 
lançamento LC1 (17P32-5) com a Plataforma de Lançamento 
PU-5S “Gagarinskiy Start”. Estas obras de modernização irão 
permitir a utilização daquele complexo para o lançamento dos 
foguetões 14414 Soyuz-2. Durante as futuras obras de 
modernização, todos os lançamentos tripulados serão 
realizados a partir do Complexo de Lançamento LC31. 


Após os técnicos terem terminado os trabalhos de colocação 
do lançador na plataforma de lançamento e de procederem à 
ligação de todas as condutas de fornecimento de propolentes, 
gases de pressurização e de fornecimento eléctrico, tiveram 
lugar vários testes ao veículo sendo também realizada uma 
simulação do lançamento. Tendo em conta os resultados dos 
testes e simulações foi decidido prosseguir com os trabalhos 
de preparação para o lançamento. 





Paliá 


O dia 18 foi utilizado pelas tripulações para seleccionar os 
Itens pessoais que iriam levar na missão e realizaram treinos 
físicos de preparação para o lançamento. Como parte das 
muitas tradições que são levadas a cabo antes de cada missão, 
o reitor da capela de S. Jorge — O Vitorioso, padre Sergius, 
abençoou o foguetão lançador da Soyuz TMA-07M na 
plataforma de lançamento. Estas bênçãos foram iniciadas 
desde 1998 após o fim da União Soviética. Neste dia teve 
lugar uma nova reunião da Comissão Estatal para o 
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lançamento da Soyuz TMA-07M durante a qual se deu a 
aprovação da tripulação principal e suplente. A reunião teve 
lugar nas instalações do Centro de Treino de Cosmonautas 
“Yuri Gagarin! no Cosmódromo de Baikonur e foi presidida 
pelo Presidente da Agência Espacial Russa, V. A. Popovkin. 
Na reunião foram analisados todos os relatórios sobre os 
preparativos das tripulações para o lançamento da Soyuz 
TMA-07M e no final da reunião foi decidido confirmar a 
nomeação da tripulação principal para a missão. Assim, 
Roman Yuriyevich Romanenko (Comandante), Chris Austin 
Hadfield (Engenheiro de Voo n.º 1) e Thomas Henry 
Marsburn (Engenheiro de Voo n.º 2), eram aprovados como 
sendo a tripulação principal da Soyuz TMA-05M, enquanto 
que Fyodor Nikolayevich Yurchikhin, Luca Salvo Parmitano 
e Karen Lulean Nyberg, eram aprovados como a tripulação 
suplente. Os membros das duas tripulações referiram também 
a sua prontidão para executar a missão. A comissão deu 
também luz verde para se iniciar o abastecimento e para se 
levar a cabo lançamento à hora prevista. 





Após a sua aprovação por parte da Comissão Estatal, a 
tripulação da Soyuz TMA-07M participou numa conferência 
de imprensa na qual respondeu a várias questões colocadas 
pelos jornalistas presentes. As questões debruçaram-se sobre 
os trabalhos que a tripulação irá levar a cabo em órbita, bem 
como as experiências que iriam realizar. 


A seis horas do lançamento a tripulação da Soyuz TMA-06M 
deixou as instalações do Hotel Cosmonauta onde esteve 
albergada, juntamente com a tripulação suplente, desde que 
chegara ao cosmódromo. Aplaudidos pelos familiares e 
amigos, a tripulação entrava no autocarro que os levaria às 
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instalações do edifício MIK 254 onde envergariam os fatos 
espacial Sokol bem como um fato de protecção térmica 
especial que foi desenhado para proteger os cosmonautas 
antes do lançamento das condições gélidas de Baikonur. Após 
envergarem os seus fatos pressurizados Sokol-KV2, a 
tripulação dirige-se para o exterior das instalações do MIK 
254 onde se normalmente se apresentaram à Comissão 
Estatal e de seguida entrariam para o autocarro que os levaria 
até à plataforma de lançamento. Porém, e tal como já avia 
acontecido com os membros da tripulação da Soyuz TMA- 
06M, esta apresentação seria feita após chegarem à 
plataforma de lançamento. Após deixar o edifício, a 
tripulação entrou de novo no autocarro que os levaria para a 
plataforma de lançamento. Entretanto, a Comissão Estatal que 
supervisiona os preparativos para o lançamento da Soyuz 
TMA-07M, deu luz verde para o abastecimento do foguetão 
lançador 11A511U-FG Soyuz-FG após ter recebido os 
relatórios dos responsáveis pelos preparativos para o 
lançamento. 


7 
| E | 





Entretanto, a contagem decrescente final para o lançamento 
teve início pelas 0412UTC do dia 19 de Dezembro (T-8h), 
iniciando-se as verificações dos sistemas do lançador. As 
baterias internas para o fornecimento de energia foram 
instaladas no foguetão lançador às 0612UTC e pelas 
0640UTC a Comissão Estatal dava a luz verde para o 
prosseguimento das operações de lançamento. Por esta altura, 
a tripulação chegava às instalações do MIK 254 e a 
verificação dos sistemas do lançador e do veículo tripulado 
tem lugar pelas 0710UTC, enquanto que decorria a revisão 
dos procedimentos de abastecimento do foguetão lançador. O 


Em Órbita — Vol.13 — N.º 132 / Janeiro de 2013 


Em Órbita 


abastecimento do foguetão inicia-se às 081I2UTC e às 
09]2UTC era finalizado o abastecimento de oxigénio líquido 
ao primeiro e segundo estágio do foguetão Soyuz-FG. A 
tripulação havia nesta altura já se apresentado perante as 
várias delegações presentes, seguindo depois para a 
plataforma de lançamento onde chegaria pelas 0939UTC. De 
seguida entrava no elevador (0942UTC) que lhes daria acesso 
à câmara de entrada na cápsula espacial, ingressando depois 
na Soyuz TMA-07M. A escotilha de acesso ao interior da 
nave espacial é encerrada às 1012UTC e a verificação final 
dos sistemas do módulo de descida tem início pelas 1027UTC 
ao mesmo tempo que se procede à activação dos giroscópios, 
iniciando-se o fluxo de ar para os fatos Sokol, procedendo-se 
à pressurização da Soyuz TMA-07M e dando-se início à 
verificação final dos sistemas do lançador. Às 1042UTC é 
verificada a pressão na escotilha que separa o módulo de 
descida do módulo orbital. Nesta altura a tripulação activa o 
sistema de comunicações. 





O sistema de orientação imercial do foguetão 11A511U-FG 
Soyuz-FG foi activado às 1112UTC e nesta altura inicia-se a 
evacuação da área da plataforma de lançamento PU-S. O 
programa de voo é carregado nos computadores de bordo às 
127UTC ao mesmo tempo que é baixada a estrutura de 
serviço que contém o compartimento de acesso à cápsula 
espacial. Pelas 1232UTC estavam finalizados os testes dos 
sistemas do módulo de descida da Soyuz TMA-07M ao 
mesmo tempo que se iniciam os testes de pressurização dos 
fatos Sokol. O sistema de comando de lançamento é activado 
às 1142UTC, bem como o sistema de emergência. As duas 
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metades da torre de serviço são então colocadas na posição de 
lançamento pelas 1147UTC. Os testes de pressurização dos 
fatos da tripulação são finalizados pelas 1257UTC, na mesma 
altura em que se completa a evacuação da plataforma de 
lançamento. Nesta fase o sistema de emergência é colocado 
em modo automático. Pelas 1202UTC os giroscópios são 
colocados em modo de voo e os gravadores de bordo são 
activados pela tripulação. Estes gravadores irão registar todos 
os dados telemétricos do veículo bem como as conversações 
entre os cosmonautas e com o Centro de Controlo de Voo em 
Moscovo (TsUP). A sequência automática de lançamento é 
activada a T-6m 15s (1206:20UTC) com o complexo de 
lançamento e todos os sistemas da Soyuz TMA-07M e do 
foguetão lançador a serem declarados prontos para o 
lançamento (T-6m). Nesta altura a “Chave de Lançamento” é 
entregue ao Director de Lançamento. Os sistemas de 
telemetria de bordo e do solo são activados a T-5m 
(1207:35UTC) com os sistemas de bordo a serem transferidos 
para o controlo de bordo. Os sistemas de controlo do 
Comandante da Soyuz TMA-07M são activados ao mesmo 
tempo que é introduzida no bunker de controlo a chave de 
lançamento. Por esta altura a tripulação começa a consumir o 
ar proveniente dos fatos pressurizados ao encerrar as viseiras 
dos seus capacetes. 
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A T-3m 15s (1209:20UTC) deu-se a purga com nitrogénio 
das câmaras de combustão dos motores do primeiro e do 
segundo estágio. A energia do mastro umbilical para o 3º 
estágio é desligada a T-2m 40s (1210:45UTC) e cinco 
segundos depois dá-se início à pressurização dos tanques de 
propolente do foguetão lançador (1210:5S0UTC). A T-2m 30s 
(1210:5S5SUTC), são activados os sistemas de medição de 
bordo e é iniciada a pressurização de todos os tanques do 
lançador com nitrogénio. As válvulas de fornecimento, 
drenagem e de segurança dos tanques do lançador são 
encerradas a T-2m 15s (1211:10UTC) ao mesmo tempo que 
se termina com o abastecimento de oxigénio e nitrogénio. 


Às 1211:35UTC (T-Im) o foguetão 114511U-FG Soyuz-FG 
começa a receber energia das suas próprias baterias, dando-se 
início à sequência automática de lançamento. Nesta altura é 
separada a primeira torre umbilical conectada ao lançador. O 
segundo braço umbilical para fornecimento de energia ao 
terceiro estágio separa-se do lançador às 1211:55UTC. A 
“Chave de Lançamento” é colocada na posição de lançamento 
às 1212:15UTC, iniciando assim o sequenciador automático, 
entrando em ignição os motores do primeiro (propulsores 
laterais) e segundo estágio, atingindo um nível de força 
intermédio. O segundo mastro umbilical separa-se do 
lançador às 1212:20UTC e as turbo-bombas dos motores a 
funcionam à velocidade de voo a T-10s (1212:30UTC). Os 
motores do primeiro estágio atingem a força máxima às 
1212:35UTC com o veículo a abandonar a plataforma de 
lançamento e os quatro mastros de suporte do veículo a 
deslocarem-se para a posição de segurança pelas 
1212:35,340UTC. 
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em 68 


mas 


a cabo algumas manobras orbitais que alteram os parâmetros 


da órbita do veículo tripulado. 
A tabela mostra os tempos dos diferentes acontecimentos P 


durante o lançamento. O impacto no solo do sistema de 
emergência tiver lugar na Área n.º 16 localizada no Distrito 
de Karaganda, Cazaquistão. O sistema de emergência tem 
uma massa de 1.935 kg. O impacto no solo terá ocorrido a 47º 
18º N -— 67º 14º E. O impacto no solo dos propulsores que 
constituíram o primeiro estágio teve lugar na Área n.º 49 
localizada no Distrito de Karaganda, Cazaquistão, a uma 
distância de cerca de 348 km. A carenagem de protecção 
acabou por cair na Área n.º 69 localizada no Distrito de 
Karaganda a uma distância de cerca de 527 km, enquanto que 
o segundo estágio impactou nas Áreas n.º 306 e 307 
localizada no Distrito de Altai, República de Altai (Rússia) — 
Distrito de Cazaquistão Este (Cazaquistão), a uma distância 
de cerca de 1.570km. A secção de ligação entre o 2º e o 3º 
estágio acabou por impactar na Área n.º 309 localizada no 
Distrito de Altair, República de Altar (Rússia) — Distrito de 
Cazaquistão Este (Cazaquistão). 


Fase do lançamento Tempo (ms:s) 


Após entrar em órbita terrestre os tripulantes executam várias 
tarefas para preparar o veículo para o voo orbital. Estas 
tarefas iniciam-se com a abertura automática dos painéis 
solares e das antenas de comunicações. De seguida procede- 
se com a pressurização dos tanques de propolente, com o 
enchimento dos distribuidores e a sonda de acoplagem é 
colocada em posição. Os cosmonautas podem agora ter 
acesso ao módulo orbital da Soyuz TMA-07M mas primeiro 
verificam que não existe qualquer fuga de ar entre esse 
módulo e o módulo de regresso onde se encontram. 
Entretanto, são também levados a cabo outros testes 
automáticos tal como acontece com o auto-teste do sistema de 
encontro e acoplagem KURS. Os sensores angulares BDUS 
são também testados e a cápsula é colocada na atitude 
apropriada em órbita ao mesmo tempo que é colocada numa 
lenta rotação sobre o seu eixo longitudinal para evitar o 
aquecimento excessivo de um doa seus lados (após ser 
testado o sistema de controlo rotacional manual). Após se 

Hora (UTC) verificar que não existem fugas entre o 


1212:35,34 


módulo orbital e o módulo de descida, 


Separação do sistema de emergência 
Final da queima e separação do 1º estágio 


Separação da carenagem de protecção 
Final da queima do 2º estágio 


Separação do 2º estágio / ignição do 3º estágio 


Separação da grelha de ligação 2º / 3º estágio 





Final da queima do 3º estágio 


Separação da Soyuz TMA-06M 8:48,26 1221:23,60 


1:54,16 
1:57,80 


8:44,96 


Após se separar do estágio 118510 Blok-I, a Soyuz TMA- 
07M atingiu a órbita terrestre às 1221:23,60UTC e ficou 


colocada numa órbita inicial com um apogeu a 25 


3,65 km de 


altitude, um perigeu a 199,37 km de altitude, uma inclinação 
orbital de 51,66º em relação ao equador terrestre e um 
período orbital de 88,74 minutos. Nessa altura, a ISS 
encontrava-se numa órbita com um apogeu a 439,67 km de 
altitude, um perigeu a 402,28 km de altitude, uma inclinação 
orbital de 51,66º e período orbital de 92,72 minutos. A Soyuz 


TMA-07M iniciava então uma «perseguição» de 


dois dias à 


estação espacial internacional ao longo dos quais são levadas 
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a tripulação pôde então entrar no 


1214:29,50 módulo orbital e despir os seus fatos 


1214:33,14 pressurizados. Em antecipação das 
1215:12,82 duas primeiras manobras “orbitais, a 
cápsula espacial recebe então os dados 
1217:20,39 relativos às queimas que o seu motor 
1217:22,64 terá de efectuar. Entretanto, a 
tripulação activa o sistema de 


1217:32,39 
1221:20,30 


purificação de ar SOA no interior do 
módulo orbital ao mesmo tempo que 
desactiva esse sistema no módulo de 
descida. 


A Soyuz TMA-07M executaria várias manobras orbitais 
aproximando a sua órbita da órbita da ISS com a qual iria 
acoplar no módulo Rassvet às 1408UTC do dia 21 de 
Dezembro. A primeira manobra teria lugar às 1552:17UTC 
(3º órbita) com o motor da Soyuz TMA-07M a ser activado 
durante 72,7 segundos e alterando a velocidade do veículo em 
29,36 m/s. Após esta manobra a cápsula ficaria numa órbita 
com um apogeu a 299,85 km, perigeu a 224,48 km, 
inclinação orbital de 51,65º e período orbital de 89,64 
minutos. A segunda manobra teria lugar às 1645:30UTC (4º 
órbita) com o motor da cápsula a ser activado durante 60,4 
segundos e alterando a velocidade do veículo em 24,50 m/s. 
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No final desta manobra a Soyuz TMA-07M encontrava-se 
numa órbita com um apogeu a 345,97 km, um perigeu a 
271,61 km, uma inclinação orbital de 51,63º e período orbital 
de 90,49 minutos. A terceira manobra seria realizada às 
1330:17UTC do dia 20 de Dezembro (17º órbita), com o 
motor da Soyuz TMA-07M a ser activado durante 28,8 
segundos e alterando a velocidade do veículo em 2,00 m/s, 
ficando numa órbita com um apogeu a 345,96 km, perigeu a 
277,60 km, inclinação orbital de 51,67º e período orbital de 
90,55 minutos. 
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A escotilha entre a Soyuz TMA-07M e a ISS era aberta às 
1640UTC e os três novos elementos juntavam-se à tripulação 
da Expedição 34 como Engenheiros de Voo. Estas posições 
manter-se-ão até ao regresso da Soyuz TMA-06M que irá 
transportar Oleg Novitskiy, Yevgeny Tarelkm e Kevin Ford 
(actual Comandante da ISS) de volta para a Terra. O regresso 
está previsto para ter lugar a 15 de Março de 2013. 


E 


A Soyuz TMA-M e o foguetão 114511U-FG Soyuz-FG 
Veículo Soyuz TMA-M (11F7324A47 - 110732447) 


A Soyuz TMA (Coros TMA-M - TpancrnoprHsiá MonndpunmpoBaHHbIÁ AHrpornomerpuyeckuá MoxepHH3HpoBaHHbIÁ) surge como 
uma versão melhorada da Soyuz TMA. As modificações introduzidas na nova versão têm como função: 


= Substituir os dispositivos de orientação, navegação e sistemas de controlo de bordo, além do sistema de medição, por 
dispositivos desenvolvidos tendo como base novas tecnologias electrónicas e digitais, e um novo software; 


=  Prolongar as capacidades funcionais do veículo tendo em conta o controlo dos sistemas de bordo a partir dos 
computadores de bordo e proporcionar uma integração mais profunda com os computadores da ISS quando na 
utilização de um canal de transmissão multiplex; 


= Aumentar as capacidades de carga através de uma redução de massa dos sistemas de bordo. 


1 2 ó 4 Ê 


1 — sistema de acoplagem; 2 — módulo de descida; 3 — compartimento de transferência; 4 — módulo de instrumentação; 5 - 
módulo de serviço; 6 — módulo habitacional; 7 — escotilha de aterragem; 8 — periscópio. Imagem: RKK Energia 





Modificações 


Cinco novos dispositivos com uma massa total de cerca de 42 kg (em vez de seis dispositivos com uma massa total de cerca de 101 
kg) foram instalados no sistema de controlo, orientação e navegação. Neste caso, o consumo de energia é reduzido até 105 W (em 
vez de 402W). 


E utilizado um computador central (TsVM-101 - HBM-101 uuépozas BbryncIIWTeNSHAs ManimHa - com uma massa de 8,3 kg em 
vez do velho Árgon-16 com uma massa de 70 kg) com novo dispositivo de interface com uma massa total de cerca de 26 kg e um 
consumo energético de 80 W como parte das modificações ao sistema de controlo, orientação e navegação. A capacidade do 
computador central é de 8 M operações por segundo, a capacidade da memória RAM é de 2.000 kB. A capacidade operacional é 
consideravelmente aumentada. O sistema de telemetria analógico utilizado anteriormente foi também substituído por um novo 
sistema de telemetria designado MBITS (MBHTC moxepHu3uposaHHas GoproBagHH)opMarnHOHHO-TeNeMEeTpHyEecKas CHCTEMA). 


No sistema de medição de bordo (SOTR - COTP cucrema o0ecreyeHya TemmoBoro pexxuma) são instalados 14 novos dispositivos 
com uma massa de cerca de 28 kg (em vez de 30 dispositivos com uma massa de cerca de 70 kg), tendo o mesmo fluxo de dados. É 
reduzido o consumo de energia do sistema de medição de bordo: no modo de transmissão directa de telemetria até cerca de 85 W 
(em vez de 115W); no modo de gravação até cerca de 29W (em vez de 84W) e nos modos e reprodução até cerca de 85 W (em vez 
de 140W). 


As modificações no sistema de controlo térmico (SOTR) são: 


e O controlo termoestático líquido dos dispositivos do sistema de controlo, orientação e navegação, é proporcionado ao se 
instalar três placas de arrefecimento no módulo de instrumentação do veículo; 
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e O circuito de arrefecimento do sistema de controlo térmico foi modificado para ligar as placas de arrefecimento para 
proporcionar o controlo térmico de novos dispositivos do sistema de controlo, orientação e navegação, localizados no 
módulo de instrumentação; 


e Foi instalada uma nova unidade eléctrica de com capacidade aumentada no circuito de arrefecimento do sistema de controlo 
térmico; 


e O sistema de troca de calor de líquido para líquido é substituído para melhorar o controlo termoestático líquido do veículo 
no local de lançamento com a incorporação de novos dispositivos que requerem este tipo de controlo. 


As modificações no sistema de controlo, orientação e navegação (SUDN - CYJIH cucrema ympaBseHHs ABH)KCHHEM H HABHTANMEN) 
são: 


e A unidade de processamento de comandos e a matriz de comando são melhoradas de forma a proporcionar a lógica de 
controlo do sistema de controlo, orientação e navegação; 


e Os sistemas de controlo de circuitos nas unidades de controlo de energia são substituídos por fornecimento de energia do 
sistema de controlo, orientação e navegação; 


As modificações no painel de controlo são: 


e E introduzido um novo software que considera a troca de comandos e de dados durante a modernização dos sistemas de 


bordo; 
As modificações na estrutura do veículo e interfaces com a ISS: 


e À estrutura do módulo de instrumentação em liga de magnésio é substituída por liga de alumínio para melhorar a eficácia 
tecnológica; 


e São introduzidos canais multiplex para troca de dados entre o veículo e o segmento russo da ISS 






Designations: 

mm - «OMS new devices 
mm - -GN&CS new devices 
mm - - TOS new equipment 


A Soyuz TMA-M pode transportar até três tripulantes tendo uma vida útil em órbita de 200 dias, podendo no entanto permanecer 14 
dias em voo autónomo. Tendo um peso de total de 7.220 kg (podendo transportar 900 kg de combustível), o seu comprimento total é 
de 6,98 metros, o seu diâmetro máximo é de 2,72 metros e o seu volume habitável total é de 9,0 m”. Pode transportar um máximo de 
170 kg de carga no lançamento e 50 kg no regresso à Terra. A velocidade máxima que pode atingir no regresso à Terra com a 
utilização do pára-quedas principal é de 2,6 m/s, sendo a sua velocidade normal de 1,4 m/s, porém com o pára-quedas de reserva a 
sua velocidade máxima é de 4,0 m/s e a velocidade normal será de 2,4 m/s”. Tal como o seu antecessor, o veículo Soyuz TMA é 
composto por três módulos: o Módulo Orbital, o Módulo de Reentrada e o Módulo de Propulsão e Serviço. 


? De salientar que no caso da Soyuz TM a velocidade máxima que o veículo poderia atingir no regresso à Terra utilizando o seu 
pára-quedas principal era de 3,6 m/s, sendo a sua velocidade normal de descida de 2,6 m/s. Com o pára-quedas de reserva a Soyuz 
TM poderia atingir uma velocidade máxima de 6,1 m/s, com uma velocidade normal de descida de 4,3 m/s. 
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« Módulo Orbital (Botivoi Otsek - GbiroBol oTcekx) — Tem um peso de 1.278 kg, um comprimento de 3,29 metros, diâmetro de 
2,2 metros e um volume habitável de 6,6 m”. Está equipado com um sistema de acoplagem dotado de uma sonda retráctil com 
um comprimento de 0,5 metros, e um túnel de transferência. O comprimento do colar de acoplagem é de 0,22 metros e o seu 
diâmetro é de 1,35 metros. O sistema de acoplagem Kurs está equipado com duas antenas, estando uma colocada numa antena 
perpendicular ao eixo longitudinal do veículo. Este módulo separa-se do módulo de descida antes do accionamento dos retro- 


foguetões que iniciam o regresso à Terra. 


Escotílha da 
pára-quedas 


Zona de 
armazenamento 
do pára-quedas 


Comandante 


Eng. de Yão 1 


Escotílha da 
Acesso do mod. 
mrhital 


Re — “ | vizor do perisagópio 
pan : Et equipado com a 
: gistema 'vzor' para 
E alinhamento da 
trajectória de 
reentrada 


Periscópio 





« "Módulo de Reentrada (Spuskaemiy Apparat - Crycxaembiú Armapar) — Podendo transportar até 3 tripulantes, tem um peso 
de 2.835 kg, um comprimento de 2,14 metros, um diâmetro de 2,20 metros e um volume habitável de 3,85 m'. Possui 6 
motores de controlo com uma força de 10 kgf que utilizam N,04, e UDMH como propolentes. O Módulo de Descida permite 
aos seus tripulantes o uso dos seus fatos espaciais pressurizados durante as fases de lançamento e reentrada atmosférica, 
estando também equipado com o sistema de controlo do veículo, pára-quedas, janelas, sistema de comunicações e com os 
assentos Kazbek-UM (Kaz60ex-YM). A aterragem é suavidade utilizando um conjunto de foguetões que diminui a velocidade 
de descida alguns segundos antes do impacto no solo. 


Durante o lançamento, acoplagem, separação, reentrada atmosférica e aterragem, o Comandante está sentado no assento central do 
módulo com os restantes dois tripulantes sentados a cada lado. 


Escotilha de 
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Kanípula de fecho 
da escotilha 
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reentrada 


O o a nã q 
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-—-—- Escudo térmico 
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Módulo de Propulsão e Serviço (Priborno-agregatniy Otsek - mpu6opHo-arrperarHbIÁ oTcek) — Tem um peso de 3.057 kg, 
um diâmetro base de 2,2 metros e um diâmetro máximo de 2,7 metros. Está equipado com 16 motores de manobra orbital com 
uma força de 10 kgf cada, e 8 motores de ajustamento orbital também com uma força de 10 kgf. Todos os motores utilizam 
NO, e UDMH como propolentes. O sistema de manobra orbital possui um impulso específico de 305 s. O seu sistema 
eléctrico gera 0,60 kW através de dois painéis solares com uma área de 10,70 mº. 


Pára-quedas 


Escotiílha do 
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Principais características da Soyuz PMA-M 


| 


(1) (25 (3) (4) (5) (6) (7) (B) (9) fo qujázida) O 3 6 


| | | A 
| Í e 





1 sonda do sistema de acoplagem 16 Escotíilha da acesso 

2 Antena de alta ganho do sistema KURS 17 Unidade da controlo dos motores de descida 

3 Antena de auto-detecção do sistema EURS 18 Janela 

4 Antena de TY 19 Periscópio 

E mwédulo orbital 20 Motores da controlo de atitude 

6 Contentor do pára-quedas 21 Antena de controlo orbital 
22 Paínáis solares 

T  WNódulo de reentrada 

8 Antena omnidirecalonal da ligação de comando o E O 

O Unidade instrumental € ii 
25 Motores do controlo de atitude 

10 módulo de PRupiAdSA e reentrada =P 

Tl Badiadaor térmicos 27 visualizados áptico 

12 antena de telemetria 8 ancec ice Saci 

13 antena omnidirecelónal do sistema KUES 20 Proteação da janela 

14 Antena de orientação MD CamREa AS 

15 Antena omnidirecolonal do sistema KURS 3] Luz direcolonal 
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O foguetão 114511U-FG Soyuz-FG 


O lançador 114511U-FG Soyuz-FG (114511Y-PT Coro3-DT - DopcyHouHbIMy ToxoBkamm) é uma versão melhorada do foguetão 
HW A5S1U Soyuz-U (114511Y Coros-Y). Esta versão possui motores melhorados e sistemas aviônicos modernizados, além de 
possuir um número de componentes fabricados fora da Rússia muito reduzido. O 114511U-FG Soyuz-FG pertence à família do R-7 
tendo também tem as designações Sapwood (NATO), SL-4 (departamento de Defesa dos Estados Unidos) e A-2 (Designação 
Sheldom). 


E um veículo de três estágios no qual o primeiro consiste em quatro propulsores laterais a combustível líquido que auxiliam o 
veículo nos minutos Iniciais do voo. 


Cápsula Soyuz THA Ho 
interior da ogiva de 
protecção durante a 
fase de lançamento 


Tarteiro 
estágia 


Segunda estágio 
estágio 
principal) 


| Primeiro estáâgia 


Primeiro (4 propulsares) 


estágio 
(4 propulsores) 
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Características físicas do foguetão I1ASIIU-FG Soyuz-FG 
Soyuz-FG Blok-B, V, G, D 
DB, B,[1,/ 

51,10 19,60 27,1 6,745 
10,30 2,68 2:95 2,66 
298.400 43.400 99.500 25.300 
24.200 3.810 6.550 2.410 
274.200 39.590 92.950 22.890 
6 X RD-107A RD-1084 RD-0110 
Querosene/LOX 'Querosene/LOX ' Querosene/LOX 

838,5 792,48 - 
1.021,3 990,18 297,93 


Comprimento (m) 
Diâmetro (m) 
Massa bruta (kg) 
Massa sem propolente (kg) 
Massa do propolente (kg) 

Motor - 
Propolente - 
Força — nível do mar (kN) 2.971 


Força — vácuo (kN) - 


Impulso especifico (s) - 310 245 
Impulso especifico — vácuo (s) 311 


- - 359 
Tempo de queima (s) 51 118 280 230 


Veículo 


RIO ao Lançador 


Lançamento Data Carga 


2010-052 
2010-067 
2011-012 
2011-023 
2011-067 
2011-078 
2012-022 
2012-037 
2012-058 
2012-074 


7-Out-10 

15-Dez-10 
4-Abr-11 

07-Jun-ll1 
14-Nov-11 
21-Dez-11 
15-Mai-12 
15-Jul-12 
23-Out-12 
19-Dez-12 


23:10:54.810 
19:09:24.693 
22:18:20.115 
20:12:44,924 
04:14:03,953 
13:16:14,190 
03:01:22,968 
02:40:03,091 
10:51:10,934 
12:12:35,340 


5B15000-035 
5B15000-034 
M15000-036 
M15000-037 
M15000-038 
M15000-039 
J115000-041 
JI15000-042 
J115000-044 
J115000-040 


Soyuz TMA-M (37183 2010-0524) 
Soyuz TMA-20 (37254 2010-0674) 
Soyuz TMA-21 (37382 2011-0124) 

Soyuz TMA-02M (37633 2011-0234) 
Soyuz TMA-22 (37877 2011-0674) 

Soyuz TMA-03M (38036 2011-0784) 

Soyuz TMA-04M (38291 2012-0224) 

Soyuz TMA-05M (38671 2012-0374) 

Soyuz TMA-06M (38871 2012-0584) 

Soyuz TMA-07M (39032 2012-0744) 


Os últimos lançamentos orbitais levados a cabo pelo foguetão 11A511U-FG Soyuz-FG sem qualquer estágio superior. 
Todos os lançamentos tiveram lugar desde o Cosmódromo de Baikonur. Tabela: Rui C. Barbosa. 





O 114511U-FG Soyuz-FG é capaz de colocar uma carga de 7.420 kg numa órbita média a 193 km de altitude e com uma inclinação 
de 51,8º em relação ao equador terrestre. 


O primeiro lançamento de um veículo 114511 Soyuz deu-se a 28 de Novembro de 1966 a partir do Cosmódromo NIIP-5 Baikonur. 
Neste dia o lançador 114511 Soyuz (n.º 1) colocou em órbita o satélite Cosmos 133 Soyuz 7K-OK n.º 2 (02601 1966-1074). Por 
seu lado o primeiro 114511U Soyuz-U foi lançado a 18 de Maio de 1973, a partir do Cosmódromo NIIP-53 Plesetsk e colocou em 
órbita o satélite Cosmos 559 Zenit-4MK (06647 1973-0304). O primeiro desaire com o 114511U Soyuz-U ocorreu a 23 de Maio de 
1974, quando falhou o lançamento de um satélite do tipo Yantar-2K a partir do Cosmódromo NIIP-53 Plesetsk. O primeiro 
lançamento de um 11A511U-FG Soyuz-FG deu-se a 20 de Maio de 2001, tendo colocado em órbita o cargueiro Progress M1-6 
(26773 2001-021A) em direcção à ISS. 


* Também designado 14D22 
* Também designado 11D55 ou RD461. 
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Lançamentos orbitais em Dezembro de 2012 


Em Dezembro de 2012 foram levados a cabo 8 lançamentos orbitais e colocaram-se em órbita 9 satélites operacionais. Desde 1957 e 
tendo em conta que até ao final de Dezembro de 2012 foram realizados 4910 lançamentos orbitais, 492 lançamentos foram 
realizados neste mês o que corresponde a 10,0% do total e a uma média de 9,1 lançamentos por ano neste mês. É no mês de Janeiro 
no qual se verificam menos lançamentos orbitais (290 lançamentos que correspondem a 5,9% do total de lançamentos com uma 
média de 5,3 lançamentos) e é no mês de Dezembro onde se verificam mais lançamentos orbitais. Até Dezembro de 2012 foram 
realizados 75 lançamentos orbitais bem sucedidos correspondendo a 1,53% do total de lançamento desde 1957. 











Lançamentos orbitais em Dezembro desde 1957 | 
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Soyuz-ST lança segundo Pléiades 


O segundo lançamento de um foguetão 14414 Soyuz-ST desde o CSG Kourou, colocou em órbita o satélite francês Plêiades. O 
lançamento teve lugar às 0202:50UTC do dia 2 de Dezembro de 2012 e decorreu sem qualquer problema com o satélite a ser 
colocado na órbita prevista. 


O Pleéiades-IB 


O Plêiades-1B é o segundo de dois satélites para a observação da Terra em alta-resolução. A decisão para a criação deste programa 
surgiu em resultado de um aprofundado estudo acerca da evolução das necessidades do utilizador. Fo1 então iniciado um programa 
de cooperação entre a França e a Itália, tirando partido de todas as capacidades de observação da Terra por parte do CNES, para o 
desenvolvimento do ORFEO, um sistema duplo de observação terrestre com uma resolução métrica, no qual o Plêiades (França) é o 
componente óptico e o Cosmo-Skymed (Itália) é o componente de radar. 


A componente Plêiades é composta por dois pequenos 
satélites que fornecem uma resolução espacial no nadir 
de 0,7 metros e um campo de visão de 20 km. A sua 
grande agilidade permite uma cesso diário em todo o 
mundo, o que é uma necessidade crítica para a defesa e 
aplicações de segurança civil, e uma capacidade de 
cobertura necessária para o tipo de aplicações de 
cartografia em escales melhores do que aquelas 
acessíveis à família de satélites SPOT. Além do mais, os 
satélites Pléiades têm uma capacidade de aquisição 
estereoscópica para cumprir as necessidades especiais 
da cartografia, de forma notável nas regiões urbanas, e 
para proporcionar a informação completa dada pela 
fotografia aérea. 





* ” = 





pa Es ] o. E 
Em relação aos constrangimentos do acordo franco-italiano, foram 
estabelecidos acordos de cooperação com a Suécia, Bélgica, Espanha e 
Austria, em relação à componente óptica do Plêiades. 


Com uma massa de 970 kg no lançamento, os satélites Plêiades são 
baseados no modelo AstroSat-1000 da Astrium que é responsável por 
todas as funções do satélite dedicadas ao seu controlo e monitorização, 
bem como o tratamento de dados e transmissões, sendo também 
responsável pelo desenvolvimento do software e validação do satélite. A 
empresa Alcatel Space é responsável pelos instrumentos de observação de 
alta-resolução e telemetria de imagens. O satélite está equipado com três 
painéis solares que fornecem energia que é armazenada em baterias. O 
seu tempo de vida útil será de cinco anos. 





O contrato para o lançamento dos satélites Plêiades foi assinado com a Arianespace a 4 de Janeiro de 2005. Na altura o primeiro 
satélite estava previsto para ser colocado em órbita em 2008 e o segundo satélite em 2009. 


Designação NORAD Data Hora UTC Veículo Lançador 


Satélite Internacional Lançamento 


Plêiades-1A 2011-076F 38012 17-Dez-11 02:03:48 B15000-002/1021/VS02 
Plêiades-1B 2012-068A 39019 2-Dez-12 02:02:50 1115000-001/1020/VS04 
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O foguetão 14414 Soyuz-2 


O foguetão 14414 Soyuz-2 representa a mais recente evolução do épico míssil balístico Intercontinental R-7 desenvolvido por 
Sergei Korolev nos anos 50 do século passado. O novo lançador apresenta motores melhorados, modernos sistemas aviônicos 
digitais e uma reduzida participação de componentes de fabrico não russo. 


O lançador é também conhecido pela designação Soyuz-ST (onde ST significa “Special for Tropics” - CrenmanbsHas Tponnyeckags) e 
foi especialmente desenhado para uma utilização comercial aumentando a sua performance geral apesar de o desenho básico do 
veículo permanecer o mesmo. As alterações foram realizadas ao nível de uma melhoria da performance dos motores do primeiro e 
do segundo estágio com novos injectores e alteração da mistura dos propolentes; aumento na performance do terceiro estágio; 
introdução de um novo sistema de controlo permitindo uma alteração do plano orbital já durante o voo”; introdução de um novo 
sistema de telemetria digital para a monitorização do lançador e a introdução de uma nova ogiva de protecção de carga com um 
diâmetro de 3,6 metros. Sendo um lançador de classe media, o Soyuz-ST complementa os foguetões Ariane-SECA e Vega para 
melhorar a flexibilidade e competitividade da família de lançadores europeus. 


Para os lançamentos levados a cabo na Guiana Francesa, o foguetão é montado na horizontal (juntamente com o estágio superior) e 
depois movido para a posição vertical na plataforma de lançamento. Aqui, é então montada a carga que será colocada em órbita. 
Uma nova estrutura móvel auxilia este processo enquanto fornece protecção aos satélites e ao lançador evitando as consequências 
nefastas do ambiente tropical. 


O foguetão 14414 Soyuz-2 pode ser equipado com um quarto estágio, nomeadamente o estágio Fregat, utilizando as carenagens de 
protecção do tipo ST e SF. 


O Soyuz-ST é lançado a partir de um novo local a Noroeste do CSG de Kourou. Esta zona de 120 hectares está sobre a autoridade 
administrativa da cidade de Sinnamary. O local de lançamento está construído sobre uma camada de granito a 27 km da cidade de 
Kourou, a 20 km do complexo de lançamento do Ariane-SECA e a 18 km da cidade de Sinnamary. 


Este local foi seleccionado em particular porque foi assim possível reduzir os custos de uma construção em cimento armado e fazer 
um canal de evacuação dos gases de combustão dado que a camada de granito estava perto da superficie. Por outro lado, permite a 
diminuição das restrições associadas às operações dos lançadores Ariane-SECA e Veja, dado que está suficientemente afastado dos 
seus complexos de lançamento. Finalmente foi possível «reservar» a propriedade suficiente para possíveis futuros voos tripulados. 


Principais componentes do complexo de lançamento 
A zona de lançamento é composta por vários componentes que incluem: 


e Um bunker subterrâneo de vários andares equipado com todos os sistemas necessários para a implementação do lançador e 
para albergar as premissas técnicas associadas; 


e Uma correspondente plataforma de lançamento e equipamento — mastros umbilicais; 

e Mastros condutores de relâmpagos; 

e Instalações adjuntas da zona frontal (armazéns, bases, zona de recepção de carga); 

e Uma zona de exaustão das chamas semelhantes às existentes no Cosmódromo de Baikonur; 


e Uma torre de serviço móvel que permite o acesso a todas as partes do lançador uma vez na posição vertical, integração do 
sistema compósito superior no lançador e remoção da torre móvel de serviço para o lançamento; 


e A Zona de Preparação com o seu edificio de integração (MIK) alargado para permitir operações de preparação em separado 
(montagem e teste) para o foguetão Soyuz, estágio Fregat e edificios de serviço associados; 


e A zona posterior que consiste de um centro de controlo para operações antes da contagem decrescente, escritórios, posto de 
segurança e instalações de produção de serviços; 


e O Centro de Lançamento utilizado para as operações finais e para o lançamento; 


e O sistema de “controlo e comando” incluindo um posto de controlo operacional fornecido pela Rússia e uma unidade de 
manutenção fornecida pelo lado europeu; 


e Instalações de comunicações incluindo um sistema para comunicações e telemetria bem como instalações ópticas, sonoras e 
de vídeo, etc. 


* Todas as versões anteriores dos lançadores derivados do R-7 eram lançadas com uma trajectória fixa na qual a mesa da plataforma 
de lançamento rodava, sendo colocada no azimute de voo pretendido. 
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Lançamento Data Hora UTC | Veículo Lançador Carga 
Ro Galileo IOV-1 PFM 'Thijs' (37846 2011-0594) 
2011-060 21-Out-11 10:30:26 5B15000-001/1030 Galileo IOV-1 FM2 'Natalia' (37847 2011-059B) 
ELISA-W11 (38007 2011-0764) 
ELISA-E24 (38008 2011-076B) 
ELISA-W23 (38009 2011-076C) 
ELISA-E12 (38010 2011-076D) 
SSOT Fasat-Charlie (38011 2011-076E) 
Pléiades-1 (38012 2011-076F) 
asi Galileo-FM3 'David' (38857 2012-0554) 
2012-055 12-Out-12  18:51:01,160  M15000-002/1031 Galileo-FM4 'Sif' (38858 2012-055B) 


2012-068 2-Dez-12 02:02:50 1H115000-001/1020 Pleoades-1B (39019 2012-0684) 


2011-077 17-Dez-11 02:03:48 515000-002/1021 





Este lançador é capaz de colocar uma carga de 7.800 kg numa 
Do | RDMMM | DIM | órbita terrestre a 240 km de altitude com uma inclinação de 

Força vácuo (E) 51,80º. No lançamento desenvolve uma força de 4.144.700 kN. 
a RO E A sua massa total é de 310.000 kg, o seu diâmetro no estágio 


[Pressão na câmara de combustão (MPa) | 6 o º 7 
Massa (Kg) principal é de 2,95 metros e o seu comprimento total é de 
- 43,40 metros. 





O primeiro estágio do 14414 Soyuz-2 é composto pelos quatro propulsores laterais (Blok B, V, G e D) com uma massa bruta de 
44.400 kg, tendo uma massa de 3.810 kg sem combustível. Cada propulsor tem um motor RD-107A (14D22) que desenvolve uma 
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força de 1.021.097 kN (vácuo), com um les 310 s e um Tq de 120 s. Têm um comprimento de 19,60 metros, um diâmetro de 2,69 
metros e consomem LOX e querosene. 


= 





NS 


Rim. > 


O segundo estágio (Blok-A) tem um comprimento de 27,80 metros, um diâmetro de 2,95 metros, um peso bruto de 105400 kg e um 
peso sem combustível de 6.975 kg. Está equipado com um motor RD-108A que no lançamento desenvolve 999.601 kgf (vácuo), 
com um Tes de 311 s e um Tq de 286 s. Consome LOX e querosene. 


O terceiro estágio (Blok-l) tem um comprimento de 6,74 metros, um diâmetro de 2,66 metros, um peso bruto de 25.200 kg e um 
peso sem combustível de 2.355 kg. Está equipado com um motor RD-0110 que no lançamento desenvolve 294.000 kgf (vácuo), com 
um Tes de 359 s e um Tq de 300 s. Consome LOX e querosene. 


As modificações introduzidas no novo lançador foram sendo testadas em duas versões do mesmo veículo o 14A14-1A Soyuz-2-1A e 
o 14A14-1B Soyuz-2-1B. Este último veículo é um lançador a três estágios no qual o motor RD-0124 é já empregado no último 
estágio. 


Com dimensões semelhantes ao motor RD-0110 utilizado nas versões anteriores dos lançadores Soyuz, o motor RD-0124 apresenta 
como principal diferença a introdução de um sistema de ciclo fechado no qual o gás do oxidante que é utilizado para propulsionar as 
bombas do motor é então direccionado para a câmara de combustão onde é queimado com restante propolente em vez de ser 
descartado. Esta melhoria no motor aumenta a performance do sistema e, como consequência, aumenta a capacidade de carga do 
lançador em 950 kg. Um propolente especial de ignição é utilizado para activar a combustão do motor e são utilizados dispositivos 
pirotécnicos para controlar o funcionamento do motor. Cada uma das quatro câmaras de combustão pode ser movimentada ao longo 
de eixos para manobrar o veículo. 


Em 1996 tiveram início os testes do motor RD-0124 e foram finalizados em Fevereiro de 2004 nas instalações da Khimavtomatika 
em Voronezh. Nesta altura previa-se que a produção em série do novo motor teria início em 2005. A 27 de Dezembro de 2005 teve 
lugar outro teste do motor, abrindo caminho para os ensaios em grupo de todo o terceiro estágio do lançador 14414-B Soyuz-2-1B 
nas instalações da NIIKhimMash em Sergiev Posad. 


No início de 2005 a Arianespace anunciava que a primeira missão de teste do foguetão 14414-1B Soyuz-2-1B teria lugar desde o 
Cosmódromo GIK-5 Baikonur para colocar em órbita o satélite astronômico CoROoT. Este lançamento dependeria dos resultados de 
novos ensaios do motor RD-0124 que tiveram lugar em Março e Abril de 2006. Um último teste teve lugar a 20 de Outubro de 2006 
e o satélite CoRoT acabaria por ser lançado a 21 de Dezembro desse ano. 
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O estágio Fregat foi qualificado para voo no ano 2000 e representa um estágio superior flexível e autônomo que foi desenhado para 
operar como um veículo orbital. O Fregat prolonga as capacidades dos estágios inferiores dos foguetões Soyuz para proporcionar um 
acesso total a um variado leque de órbitas. Para fornecer ao Fregat uma fiabilidade inicial elevada e acelerar o seu processo de 
desenvolvimento, vários subsistemas já utilizados em voo e outros componentes de outros veículos e lançadores foram incorporados 
neste estágio superior. 


O estágio consiste em seis tanques esféricos (quatro tanques de propolentes e dois tanques de sistemas aviônicos) colocados em 
círculo, com longarinas atravessando ao longo dos tanques para fornecer apoio estrutural. O estágio é independente dos estágios 
inferiores do lançador, possuindo o seu próprio sistema de orientação, navegação, controlo, detecção e telemetria. 


O Fregat utiliza um motor S9.98M que consome propolentes hipergólicos (UDMH e NTO) e pode ser reactivado até 20 vezes em 
voo, permitindo assim levar a cabo perfis de missões complexas. Pode fornecer uma estabilização nos três eixos espaciais à carga a 
colocar em órbita ou colocá-la nua situação de estabilização por rotação. O Fregat pode ser utilizado como estágio superior dos 
foguetões 114511U Soyuz-U, 114511U-FG Soyuz-FG, 14414-1A Soyuz-2-1A, 14414-1B Soyuz-2-1B e 11K77 Zemt-3F 


Lançando o Pléiades-IB 


A 11 de Outubro de 2012 a Arianespace anunciava a chegada ao CSG Kourou, na Guiana Francesa, do navio de carga MN Colibri 
transportando vários componentes do foguetão Soyuz-ST para futuras missões a serem levadas a cabo desde a América do Sul, 
nomeadamente para a quarta, quinta e sexta missões designadas VS04, VSO5S e VS06. A bordo encontrava-se o terceiro estágio e a 
carenagem de protecção a ser utilizada no lançador Soyuz-STA (11115000-001) para a missão VS04 que colocaria em órbita o 
satélite Pléiades-1B. Por esta altura, os técnicos haviam já finalizado a verificação do estágio superior Fregat (2010) no interior do 
edifício de integração e montagem MIK, sendo posteriormente transferido para a sala S3B onde seria abastecido. Entretanto, a 
integração dos ESBIOE inferiores do lançador seria iniciada na terceira semana de Outubro. 


Td DO 





O satélite Plêiades-1B chegava a Kourou a bordo de um avião de carga Boeing-747 no dia 25 de Outubro, sendo transferido para a 
sala SIB onde Ea têm lugar os procedimentos de preparação das cargas a serem lançadas pelo Soyuz- E Ó satélite foi 

a, então removido do seu contentor de transporte no interior 
de uma sala estéril e depois elevado para uma posição 
vertical, dando-se assim Início ao processo de verificação 
dos seus sistemas. 


Após serem realizados vários testes funcionais, o satélite 
foi declarado pronto para o lançamento sendo transportado 
para o edificio de processamento S5 onde seria abastecido 
com os gases de pressurização e propolentes necessários 
para as suas manobras orbitais. O processo de 
transferência inicia-se com a colocação do satélite numa 
palete no interior do edifício SIB. Esta palete é sustentada 
por uma almofada de ar e é depois transferida através de 
uma escotilha para ser colocada no interior do contentor de 
transporte CCU3 que fará a transferência do satélite 
através do porto espacial até ao edificio S5. Este processo 
teve lugar a 12 de Novembro. 
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Após se ter procedido ao abastecimento do satélite e do estágio superior Fregat, passou-se para a fase de integração entre estes dois 
elementos. O estágio é colocado no centro de uma estrutura com vários níveis que irá permitir o acesso a vários pontos do satélite e 
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da carenagem de protecção. Após o seu abastecimento, 
o Plêiades-IB foi de novo colocado no interior do 
contentor de transporte CCU3 e posteriormente 
transferido para o edifício de processamento S3B. Este 
edifício foi configurado para ser utilizado para a 
integração das cargas a serem colocadas em órbita 
pelos foguetões Soyuz-ST. Esta integração implica a 
junção da carga a ser colocada em órbita, do estágio 
Fregat e da carenagem de protecção. A transferência do 
satélite para o edifício S3B e a sua colocação sobre o 
estágio Fregat teve lugar a 21 de Novembro, com as 
operações a serem finalizadas no dia seguinte com a 
colocação do conjunto no interior da carenagem de 
protecção. 


No dia 23, o foguetão lançador era removido da sua 
plataforma de integração e colocado no sistema móvel 
de transferência e de erecção. A 26 de Novembro, o 
foguetão Soyuz-STA (11115000-001) foi transferido 
para a plataforma de lançamento numa altura em que 
este estava previsto para ter lugar às 0202:50UTC do 
dia 1 de Dezembro. Transportado na horizontal, o 
veículo foi posteriormente transferido para a posição 
vertical sobre o fosso das chamas e colocado sobre 
quatro apoios estruturais. Com este passo finalizado, a 
torre móvel de ser viço com uma altura de 53 metros 
foi transferida para a plataforma de lançamento, 
proporcionando asssm uma protecção ao veículo e 
permitindo um meio de colocação da unidade orbital 
sobre o terceiro estágio. 


O transporte da unidade orbital teve lugar ao final do 
dia 26 de Novembro. O conjunto é transportado por 
terra até junto da plataforma de lançamento e 
posteriormente elevado, sendo depois colocado sobre o 
terceiro estágio no ambiente protector da torre móvel 
de serviço 


46 





As diferentes fases do transporte para a plataforma de lançamento do foguetão lançador bem como da unidade orbital 
contendo o satélite Plêiades-1B. Imagens: Arianespace. 
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No dia 29 de Novembro era dada luz verde para o lançamento após uma reunião realizada em Kourou onde se procedeu à validação 
do foguetão lançador, da sua carga e do complexo de lançamento, bem como das estações de rastreio que iriam fazer o seguimento 





do veículo nas diferentes fases de voo. O 
objectivo deste lançamento seria o de colocar o 
satélite Plêéiades-1B numa órbita circular a uma 
altitude de 695 km com uma inclinação orbital 
de 98,2º. 


A contagem decrescente final for iniciada 
conforme previsto bem como o abastecimento 
do foguetão. Nesta fase o lançador ainda se 
encontrava protegido pela torre móvel de 
serviço que seria removida 60 minutos antes do 
lançamento. Infelizmente o lançamento não 
teria lugar neste dia devido a um problema 
técnico encontrado durante a fase final da 
cotagem decrescente. O problema esteve 
relacionado com um dos três canais de 
fornecimento de energia ao lançador a partir da 
plataforma de lançamento. Este problema levou 


a um adiamento do lançamento por 24 horas para as 0202:50UTC do dia 2 de Dezembro. Curiosamente, um velho veterano dos 
foguetões Soyuz, referiu que o lançamento teria decorrido sem problemas caso este tivesse lugar desde o Cosmódromo de Baikonur. 


Os técnicos acabaria por resolver o problema e tudo 
decorreria com normalidade do dia seguinte. 


A T-4h 20m (2143UTC do dia 1 de Dezembro) teve 
início a reunião da Comissão Estatal que decidiu 
sobre a autorização para o início do abastecimento do 
lançador. Este foi iniciado a T-4h (2203UTC) e foi 
finalizado a T-lh 45m (0019UTC do dia 2 de 
Dezembro). Finalizado o abastecimento e não 
havendo qualquer problema com a carga ou o 
lançador, procedeu-se á remoção da torre móvel de 
serviço a T-l1h (0102UTC). 


O início da sequência sincronizada do lançador tem 
lugar a T-6m 10s (0156:40UTC). Até esta altura o 
estágio Fregat havia recebido energia a partir de uma 
fonte externa, mas a T-5m (0457:50UTC) começava 
a utilizar as suas fontes internas para o fornecimento 
de energia. O cabo umbilical que fazia a ligação ao 
módulo orbital foi removido a T-2m 25s 
(0200:25UTC) e a T-20s (0202:30UTC) procedia-se 
à remoção do mastro de abastecimento. A ignição 
dos motores do primeiro e do segundo estágio ocorria 
a T-17s (0202:33UTC), atingindo o nível de força 
preliminar a T-15s (0202:35UTC) e a força máxima a 
T-3s (0202:47UTC), deixando a plataforma de 
lançamento a T=Os (0202:50UTC). 


Rapidamente o lançador abandonou a plataforma de 
lançamento e iluminou o céu nocturno de Kourou, 
dirigindo-se para a órbita terrestre. A separação dos 
quatro propulsores correspondentes ao primeiro 
estágio teve lugar a T+lIm 58s (0204:08UTC), 
enquanto que a carenagem de protecção se separava a 
T+3m 29s (0206:19UTC). O estágio central (Blok- 
A), correspondente ao segundo estágio), separava-se 
a T+4m 47s (0207:37UTC), com o terceiro estágio 
(Blok-l) a entrar em ignição. 
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O final da queima do Blok-I teria lugar a T+ê8m 47s 
(0211:37UTC) e o estágio Fregat iniciaria a sua primeira 
queima 60 segundos mais tarde (0212:37UTC), terminando a 
T+I3m 26s (0216:16UTC). Nesta altura o conjunto entrava 
numa fase balística que duraria até T+4Im 56s (0244:06UTC), 
altura em que se iniciava a segunda queima do estágio Fregat. 
Esta queima termina a T+46m 05s (0248:55SUTC). 


Após se realizar a estabilização do conjunto, a separação entre 
o estágio Fregat e o satélite Plêiades-1B teria lugar a T+54m 
55s (0257:05UTC). 





A sequência inicial do lançamento do satélite Plêiades-1B pelo foguetão Soyuz-STA/Fregat (11115000-001/1020/VS04). 
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Novo satélite para a Intelsat desde o Pacífico 


Inicialmente previsto para 15 de Novembro, o terceiro lançamento da Sea Launch em 2012 colocaria em órbita o satélite de 

comunicações Eutelsat-70B. Para 2013 a Sea Launch apenas tem previsto a realização de dois lançamentos, estando o primeiro 
agendado para 31 de Janeiro, com a colocação em órbita do 
satélite Intelsat-27, e o segundo possivelmente para Agosto 
para um cliente ainda não revelado. 


mB o | [ e | S e [ O satélite Eutelsat-70B 
A | O contrato para a construção do satélite Eutelsat-70B foi 





atribuído à EADS Astrium pela Eutelsat em Junho de 2010 
(na altura o satélite era designado Eutelsat-W5SA). Com uma 
massa de 5.250 kg, o satélite é bascado no modelo Eurostar- 
3000 e transporta 48 repetidores de banda Ku. 


F ADS O satélite está equipado com dois painéis solares para o 
| o, fornecimento de energia que é armazenada em baterias 
= = 1 | Lad | internas. O seu tempo de vida operacional deverá ser de 15 

anos. 


O satélite estava inicialmente previsto para ser colocado em órbita em 2010 para operar na órbita geossíncrona a 70,5º longitude 
Oeste, cobrindo a Europa, Africa, Asia Central e Sudeste Asiático incluindo a Austrália. O satélite iria substituir o satélite Eutelsat- 
Ws5. 





Em Dezembro de 2011 a Eutelsat anunciava que os seus satélites seriam todos unificados sobre uma única marca comercial, a 
Eutelsat Communications S.A., a partir de Março de 2012. 
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O lançador Zenit-3SL/DM-SL 


O foguetão Zenit-3SL/DM-SL pertence à família dos lançadores Energia e foi desenvolvido, na sua versão original como 11K77 
Zenit-2, para servir como substituto dos lançadores derivados a partir de mísseis balísticos intercontinentais utilizados desde os anos 
60. 














RF] nar Lire 
[1348] LE ideio 
TAM 
| 7 Ellacã [MSL 
Plana de interface Blok DM SL Peer d dn 
| [11H] RAT 
Trque L DX a = 
| | E: 
28 m psd 
REL Lenço 


Brnque RP? 
Segunda estágia 


Borda 
itterestagio 


Watares de separação 
de propolemte sólido (4) 


[Moss 


TE 
E 
E = 
per 
a 
Em 
a 
Pa 
To. 
E 


Placa de ligação 
electro doneumática 


Escape do 


Wator de orientação RAR 













f 
“mM 42 bm 
Tartque LDA aa [1248] jioen] 
I + 
| | Primeiro estágio 
Tanque RPI JEM nm 
| 
Ratares de |] 
Separação de 
propalente | | 
sólido (4) | 
turbo-Donmãas | Notores de integrated Launch Vohécia 
À Separação de 





| o prapolente 





| CESdapES Se sálida (á 
E isana — id ; | a O desenvolvimento do Zenit foi iniciado em 
| A 1978 e os primeiros testes do primeiro estágio 
j Zenit-] foram iniciados em 1982, tendo os 
trabalhos na primeira plataforma destes lançadores sido conclnddids em Dezembro de 1983. Apesar de todos os trabalhos nas 
instalações de apoio para os veículos estarem prontas, o primeiro lançamento foi sucessivamente adiado devido aos problemas no 
desenvolvimento do primeiro estágio. 





Finalmente a 13 de Abril de 1985 foi iniciada uma série de lançamentos de ensaio que se prolongou até 1987 colocando em órbita 
uma série de cargas experimentais, findos os quais todo o sistema do Zenit foi aceite para uso militar. 


Uma versão do seu primeiro estágio foi utilizada como propulsor lateral do potente 11K25 Energia, entretanto abandonado. Foram 
construídas duas plataformas em Baikonur, mas outras plataformas em GIK-1 Plesetsk nunca foram concluídas sendo entretanto 
convertidas para serem utilizadas com os Angara. 


Desde o inicio do programa que estava prevista a construção de um lançador a três estágios, o Zenit-3, para colocar cargas na órbita 
geossincrona. Esta versão utilizaria o estágio 11D68 Blok-D já utilizado no 11452 N1 e 8K82K Proton-K, podendo assim substituir 
este lançador na colocação de satélites na órbita de Clarke. Nos anos 80 foi considerado o seu lançamento a partir de uma base 
situada no Cabo York, Austrália, sendo posteriormente adoptado pelo consórcio Sea Launch para lançamentos a partir de uma 
plataforma petrolífera norueguesa reconvertida e situada no Oceano Pacífico no equador terrestre. 


Este foi o 39º lançamento do Zemt-3SL (tendo também em conta os lançamentos realizados desde o Cosmódromo de Baikonur com 
o foguetão Zenit-3SLB) dos quais 3 fracassaram (a 12 de Março de 2000 o segundo estágio do foguetão lançador terminou a sua 
queima antes do previsto fazendo com que a sua carga mergulhasse no Oceano Pacífico a Sul da Ilha de Pitcaim; a 29 de Junho de 
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2004 o satélite Apstar-5 foi colocado numa órbita inútil; a 28 de Janeiro de 2008 o foguetão lançador explodiu na plataforma de 
lançamento), tendo assim uma taxa de sucesso de 92,3%. O primeiro lançamento do Zenit-3SL ocorreu a 28 de Março de 1999 
(0129:59UTC) tendo colocado em órbita o satélite DemoSat (25661 1999-0144). Por outro lado, o primeiro fracasso teve lugar no 
seu terceiro lançamento ocorrido a 12 de Março de 2000 (1449:15UTC) quando falhou o lançamento do satélite ICO F-1. 


O Zenit-3SL desenvolve uma força de 740.000 kgf no lançamento, tendo um peso de 471.000 kg. Tem um comprimento de 59,6 
metros e um diâmetro de 3,9 metros. O seu primeiro estágio, Zemt-1, tem um peso bruto de 354.300 kg, pesando 28.600 kg sem 
combustível. No lançamento desenvolve 834.243 kgf, tendo um les (vácuo) de 337 s, um Ies-nm de 311 s eum Tq de 150 s. Tem um 
comprimento de 32,9 metros e um diâmetro de 3,9 metros. Este estágio está equipado com um motor RD-171 (11D521), com quatro 
câmaras de combustão, que consome LOX/Querosene. Este motor tem um peso de 9.500 kg, um diâmetro de 4,0 metros e um 
comprimento de 3,8 metros, sendo capaz de desenvolver 806000 kgf (vácuo) com um Tes (vácuo) de 337 s, um Ies-nm de 309 s e um 
Tg de 150 s. Uma versão deste estágio foi utilizada como propulsor lateral no lançador 11K25 Energia e recuperados após o 
lançamento com o uso de pára-quedas. 
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O segundo estágio, Zenit-2, tem um peso bruto de 90.600 kg e uma massa de 9.000 kg sem combustível. É capaz de desenvolver 
93.000 kgf (vácuo), tendo um les de 349 s e um Tq de 315 s. Tem um diâmetro de 3,9 metros e um comprimento de 11,5 metros. 
Está equipado com um motor RD-120 (também designado 11D123). Desenvolvido por Valentin Glushko, o motor tem um peso de 
1.125 kg, um diâmetro de 1,9 metros e um comprimento de 3,9 metros, desenvolvendo 85.000 kgf (em vácuo) com um Tes de 350 s e 
um Tg de 315 s. O RD-120 tem uma câmara de combustão e consome LOX/Querosene. 





O terceiro estágio, Blok DM-SL ou 11D68, tem um peso bruto de 17.300 kg e uma massa de 2.720 kg sem combustível. É capaz de 
desenvolver 8.660 kgf, tendo um Tes de 352 s e um Tq de 650 s. Tem um diâmetro de 3,7 metros e um comprimento de 5,6 metros. 
Está equipado com um motor RD-58M (também designado 11D58M). Desenhado por Korolev e desenvolvido entre 1970 e 1974, o 
RD-58M tem um peso de 230 kg, um diâmetro de 1,2 metros e um comprimento de 2,3 metros, desenvolvendo 8.500 kgf (em vácuo) 
com um Tes de 353 s e um Tq de 680 s. O motor tem uma câmara de combustão e consome LOX/Querosene. 
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A seguinte tabela indica os últimos 10 lançamentos levados a cabo pelo Zenit-3SL/DM-SL: 


Lançamento 
2008-001 
2008-013 
2008-024 
2008-035 
2008-045 
2009-020 
2011-051 
2012-030 
2012-045 
2012-069 


Data Hora UTC Veiculo Lançador / Est. DM-SL Carga 

15-Jan-08  11:48:59,10 SL-25/15L Thuraya-3 (32404 2008-0014) 
16-Mar-08  22:47:59,11 SL-26/26L DirecTV-11 (32719 2008-0134) 
21-Mai-08  09:34:59,10 SL-27/27L Galaxy-18 (32951 2008-0244) 
16-Jul-08  05:20:59,14 SL-28/28L EchoStar-XI (33207 2008-0354) 
24-Set-08  09:27:59,108 SL-29/29L Galaxy-19 (33376 2008-0454) 
20-Abr-09 08:15:59,155 SL-22/30L Sicral-1B (34810/2009-0204) 
24-Set-11 20:17:55,064 SL-22/31L Atlantic Brid-7 (37816 2011-0514) 
01-Jun-12 05:22:59,111 SL-33/32L Intelsat-19 (38356 2012-0304) 
19-Ago-12 06:54:59,145 SL-34/33L Intelsat-21 (38749 2012-0454) 
03-Dez-12 20:43:59,237 SL-35/34L Eutelsat-70B (39020 2012-0694) 


Os últimos dez lançamentos levados a cabo pelo foguetão Zenit-3SL/DM-SL. Todos os lançamentos são executados desde 
a plataforma Odyssey situada no Oceano Pacífico a 154º de longitude Oeste sobre o equador terrestre. Tabela: Rui €. 
Barbosa 
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Lançamento do Intelsat-21 


A 14 de Agosto de 2012 o navio de carga Ocean Force partia do porto de Oktyabrsky, Ucrânia, transportando o foguetão 11K77 
Zenit-2S n.º SL35 e o estágio superior Blok DM-SL n.º 34L, chegando às instalações do porto de abrigo da Sea Launch em Long 
Beach, Califórnia, a 19 de Setembro. A bordo seguiu também um estágio superior adicional que será utilizado numa missão 
posterior. 


A 23 de Julho, a Sea Launch AG, através da Energia 
Logistics Ltd., levou a cabo o denominado Hardware 
Ácceptance Review do foguetão Zenit-2S que seria 
utilizado para o lançamento do satélite de comunicações 
Eutelsat-/0B. Este processo verifica diversos 
parâmetros do foguetão antes do seu transporte para as 
instalações da Sea Launch nos Estados Unidos, sendo 
este processo levado a cabo por uma equipa de 
especialistas da Energia Logistics Ltd. juntamente com 
especialistas da Corporação RKK Energia “Sergei 
Korolev”. No final dessa semana dois estágios 
superiores Blok DM-SL foram também aceites. 


A entrega do satélite Eutelsat-70B teve lugar em Long 
Beach a 16 de Outubro, sendo transportado por um 
avião de carga Antonov An-120-100 “Ruslan”. Após 
chegar a Long Beach, o satélite foi submetido a uma 
série de testes funcionais para atestar que não teria 
sofrido qualquer dano durante o transporte entre o fabricante e as instalações da Sea Launch. Posteriormente, foi abastecido com os 
propolentes necessários para as suas manobras orbitais e colocado no interior da carenagem de protecção. Esta foi por sua vez 
transportada para o navio de comando Sea Launch Commander a 11 de Novembro onde fo1 integrada com o foguetão lançador que 
foi posteriormente transferido para a plataforma Odyssey. A 16 de Novembro o foguetão foi colocado na posição vertical na 
plataforma de lançamento numa série de testes eléctricos e funcionais antes da partida da plataforma de lançamento para a zona no 
Oceano Pacífico a partir da qual teria lugar a missão. A Odyssey iniciou a sua viagem a 18 de Novembro, enquanto que o navio de 
comando zarpava dias mais tarde. A 27 de Novembro o lançamento era adiado por 24 horas para o dia 3 de Novembro pelas 
2043:55UTC. Ambos chegaram ] 

à zona de lançamento localizada cd 

no equador a 154º longitude | 
Oeste a 30 Novembro, iniciando- 
se a contagem decrescente de 72 
horas. 





Nesta fase o Sea Launch 
Commander estava posicionado 
ao lado da Plataforma Odyssey e 
ambas embarcações eram 
periodicamente ligadas por uma 
ponte que facilitava a passagem a 
pé entre elas. No dia 2 de 
Dezembro o foguetão lançador 
foi removido do seu hangar de 
protecção e colocado na posição 
vertical na plataforma de 
lançamento. Nesta altura, os 
especialistas procederam a testes 
do sistema de lançamento e do 
satélite, iniciando posteriormente a contagem decrescente final. Durante os preparativos finais para o lançamento procedeu-se à 
evacuação da plataforma de lançamento e o Sea Launch Commander foi colocado a cerca de 5 km de distância. 





Com todos os preparativos e procedimentos da contagem decrescente a decorrer sem problemas, o lançamento acabaria por ter lugar 
às 2043:59,237UTC do dia 3 de Dezembro. Os diagramas seguintes mostram as diferentes fases do lançamento. 
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O lançador atingia a fase de voo de máxima força dinâmica (MaxQO) pelas 2045:06UTC e a fase de aceleração máxima às 
2045:5SSUTC. O final da queima e separação do primeiro estágio ocorria a uma altitude de 70 km às 2048:29UTC, com o segundo 
estágio a entrar de imediato em ignição. 


A separação das duas metades da carenagem de protecção tinha lugar pelas 2049:46UTC e o final da queima do segundo estágio 
ocorria às 2054:30UTC. A separação do Blok DM-SL com o satélite Eutelsat-70B ocorria de seguida a uma altitude de 187 km e 
nesta altura o conjunto encontrava-se numa trajectória balística com o seu apogeu a 191 km de altitude e perigeu a -2.112 km. A 
primeira ignição do estágio superior teve início às 2054:40UTC., tendo uma duração de 320 segundos (terminando às 2100:00UTC). 
Finalizada a primeira queima do estágio superior, o conjunto encontrava-se numa órbita preliminar na qual permaneceria durante 36 
minutos. Esta órbita tinha um apogeu a 1.553 km e perigeu a 180 km. 


A segunda queima do Blok DM-SL teve início às 2134:00UTC, terminando às 2140:16UTC. O conjunto encontrava-se então numa 
órbita de transferência para a órbita geossíncrona com um apogeu a 35.749 km, perigeu a 1.376 km e inclinação orbital de 0º. 


O satélite Eutelsat-70B separou-se do estágio superior sem qualquer problema às 2150:06UTC e ficou colocado numa órbita com 
um apogeu a 35.636 km de altitude, perigeu a 1.380 km de altitude e inclinação orbital de 0,0º. As duas asas solares do satélite 
abriram-se no dia 30 de Agosto e a 3 de Setembro foram iniciados os testes do satélite em órbita. 
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Devido aos problemas registados na fase final do lançamento com o estágio Briz- 
M, esta missão viria a tornar-se a última missão do foguetão 8K82KM Proton-M 
em 2012, levando ao adiamento para 2013 do lançamento do satélite MexSat-8. 
Felizmente, o satélite Yamal-402 conseguiria atingir a sua órbita operacional 
utilizando os seus próprios meios de propulsão. No entanto, este problema viria a 
levantar novas sérias questões relativamente à utilização do estágio Briz-M e à sua 


fiabilidade. 
O foguetão 8K82KM Proton-M/Briz-M 


Tal como o 8K82K Proton-K (Ilporón-K), o 8K82KM Proton-M (IIporóH-M) é 
um lançador a três estágios podendo ser equipado com um estágio superior Briz- 
M ou então utilizar os usuais estágios Blok DM. As modificações introduzidas no 
Proton incluem um novo sistema avançado de aviónicos e uma ogiva com o dobro 
do volume em relação ao 8K82K Proton-K, permitindo assim o transporte de 
satélites maiores. Em geral este lançador equipado com o estágio Briz-M, 
construído também pela empresa Khrunichev, é mais poderoso em 20% e tem 
maior capacidade de carga do que a versão anterior equipada com os estágios 
Blok DM construídos pela RKK Energia. 


O 8K82KM Proton-M/Briz-M em geral tem um comprimento de 53,0 metros, um 
diâmetro de 7,4 metros e um peso de 712.800 kg. É capaz de colocar uma carga 
de 21.000 kg numa órbita terrestre baixa a 185 km de altitude ou 2.920 kg numa 
órbita de transferência para a órbita geossincrona, desenvolvendo para tal no 
lançamento uma força de 965.580 kgf. O Proton-M é construído pelo Centro 
Espacial de Pesquisa e Produção Estadual Khrunichev, tal como o Briz-M. 


Neste lançamento foi utilizado um estágio superior Briz-M Fase III. Esta é uma 
recente melhoria deste estágio que utiliza dois novos tanques de pressão (com 
uma capacidade de 80 litros), substituindo os anteriores seis tanques de dimensões 
mais pequenas. Procedeu-se anda a uma recolocação dos instrumentos de 
comando para a zona central do tanque para assim mitigar as cargas de choque 
que o tanque de propolente adicional é ejectado. 


O primeiro lançamento do foguetão 8K82KM Proton-M/Briz-M teve lugar a 7 de 
Abril de 2001 (0347:00,525UTC) quando o veículo 53501 utilizando o estágio 
Briz-M (88503) colocou em órbita o satélite de comunicações Ekran-M 18 (26736 
2001-0144) com uma massa de 1.970 kg a partir do Cosmódromo GIK-5 
Baikonur (LC81 PU-24). 
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º Também designado RD-275M ou 14D14M. O motor RD-275 resultou dos melhoramentos ao motor RD-253 levados a cabo entre 
1987 e 1993 com o intuito de se produzir uma versão mais potente do motor RD-253. Uma força superior em 7,7% foi conseguida 
ao aumentar a pressão na câmara de combustão e permitiu elevar a massa da carga para a órbita geostacionária em mais de 600 kg. 
Este motor foi pela primeira vez utilizado no lançador Proton-M em 1995. A Energomash começou o desenvolvimento de uma 
versão mais potente do motor RD-275 em 2001, tendo uma potência 5,2% superior o que permite mais 150 kg de carga para a órbita 
geossincrona. 


* Também designado 8D411K, RD-465 ou 8D49. 
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Lançamento 


2012-007 
2012-011 
2012-015 
2012-026 


2012-036 


2012-044 


2012-057 


2012-061 


2012-065 


2012-070 


Esta tabela indica os últimos dez lançamentos levados a cabo utilizando o foguetão 8K82KM Proton-M/Briz-M referindo-se as 
várias fases de desenvolvimento. Todos os lançamentos são levados a cabo a partir do Cosmódromo de Baikonur, Cazaquistão. 


Data 
14-Fev-12 


25-Mar-12 


23-Abr-12 


17-Mai-12 


09-Jul-12 


06-Ago-12 


14-Out-12 


02-Nov-12 


20-Nov-12 


08-Dez-12 


Tabela: Rui €. Barbosa 





em baterias internas. 


Hora (UTC) 
19:36:36,986 


12:10:32,079 
22:18:12,966 
19:12:13,975 


18:38:29,994 


19:31:00,018 


08:36:59,997 


21:04:00 


18:30:59,977 


13:13:42,928 
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Nº Série 
93524 / 99526 


93528 / 99537 


4925146738 
93527 / 99529 


93529 / 99530 


4923656742 
93530 /99531 


5113656743 
93531 /99532 


6305146737 
93526 / 99534 


6303656744 
93532/99533 


4923656745 
93533/99528 
5115656746 
93534/99535 


órbita 


Fase 


HI 


HI 


HI 


HI 


HI 


Plataforma 


LC200 PU-39 


LC200 PU-39 


LC200 PU-39 


LC81 PU-24 


LC81 PU-24 


LC81 PU-24 


LC81 PU-24 


LC81 PU-24 


LC200 PU-39 


LC81 PU-24 


E 


E ps: 


Satélites 
SES-4 
(38087 2012-0074) 
Intelsat-22 
(38098 2012-0114) 
YahSat-1B 
(38245 2012-0154) 
Nimiq-6 
(38342 2012-0264) 
SES-5 
(38652 2012-0364) 
Telkom-3 
(38744 2012-0444) 
Express-MD2 
(38745 2012-044B) 
Intelsat-23 
(38867 2012-0574) 
Luch-5B 
(38977 2012-0614) 
Yamal-300K 
(38978 2012-061B) 
EchoStar-16 
(39008 2012-0654) 
Yamal-402 
(39022 2012-0704) 





Yamal-402 


O Yamal-402 é o segundo de dois satélites contratados em Fevereiro de 
2009 à Thales Alenia Space pela empresa russa Gazprom Space Systems. 
Tanto como o Yamal-401, o Yamal-402 tem por base a plataforma 
Spacebus-4000C3 e o lançamento dos dois satélites estava inicialmente 
previsto para 2011 a bordo de foguetões Ariane-SECA . A Thales Alenia 
Space era responsável pela projecção, fabrico, teste e entrega dos dois 
satélites, bem como do equipamento de apoio a eles associado. 


Fra. 


+ 





O Yamal-402 foi projectado para ter uma vida útil de 15 anos, porém deverá 
permanecer operacional somente durante 11 anos devido ao facto de ter 
gasto propolente de 
manobra para atingir 
a sua posição na 
geossincrona 
após a falha na última 
queima do estágio superior Briz-M. O satélite está equipado com 46 
repetidores de banda Ku, fornecendo cobertura da maior parte do território da 
Rússia, da Comunidade de Estados Independentes, Europa, Médio Oriente e 
África. O satélite irá operar na órbita geossíncrona a 55º longitude Este. Como 
meios próprios de propulsão o Yamal-402 está equipado com um motor S400 
e com quatro pequenos motores SPT-100 de propulsão a plasma. Para o 
fornecimento de energia possui dois painéis solares, armazenando a energia 
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Lançamento 


Esta missão estava inicialmente prevista para estágio superior Briz-M (99534) juntamente com o foguetão 8K82KM Proton-M 
(5115656746-93534) cujos componentes chegaram ao Cosmódromo de Baikonur a 18 de Setembro de 2012. Posteriormente, foi 
decidido utilizar o estágio Briz-M (99535) que chegou a Baikonur a 1 de Novembro, enquanto que o satélite Yamal-402 chegava a 6 
de Novembro a bordo de um avião de carga An-124-100 "Ruslan". 


O processo de integração dos diferentes estágios do foguetão lançador bem como o processamento do satélite e a sua integração no 
estágio superior formando a Unidade Orbital e desta com os estágios inferiores, decorreu sem problemas e a 3 de Dezembro o 
veículo era transportado para a estação de abastecimento 11G141 na Zona 914, onde os tanques de baixa pressão do estágio Briz-M 
foram abastecidos com os gases de pressurização e os propolentes necessários para as suas manobras orbitais. Finalizadas as 
operações de abastecimento, o veículo lançador seria transferido para a Plataforma de Lançamento PU-24 do Complexo de 
Lançamento LC81 a 5 de Dezembro. 








O processo de integração da Unidade Orbital com o satélite Yamal-402. Imagens: GKNP'Ts Khrunichev. 
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Após chegar à plataforma de lançamento, o lançador é inspeccionado visualmente antes de se proceder à remoção das coberturas de 
rádio frequências. Procede-se de seguida é erecção do lançador e após este estar na posição vertical a carenagem é ligada ao sistema 
de controlo do modo térmico líquido. O sistema de fornecimento de energia aos satélites é activado e são executados testes de rádio 
frequência. Todos os sistemas do lançador são inspeccionados e nesta fase a torre móvel de serviço é deslocada para a plataforma de 
lançamento, servindo de apoio técnico ao veículo. Os ductos de ar condicionado são ligados e procede-se à activação do modo do 
sistema de controlo térmico. Nesta altura é desactivado o sistema de controlo do modo térmico líquido. As coberturas térmicas são 


agora removidas e procede-se à verificação da tensão da banda de fixação. São verificadas as ligações de rádio e procede-se à carga 
das baterias da carga. 





O transporte do foguetão lançador para a estação de abastecimento e posterior transporte para a plataforma de lançamento. 
Imagens: GKNPTs Khrunichev 
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No segundo e terceiro dia de preparativos para o lançamento são realizadas operações com a carga a bordo do lançador, procedendo- 
se à carga das baterias e a verificações das ligações de rádio. A torre móvel de serviço é evacuada no terceiro dia e procede-se a uma 
simulação da contagem decrescente. No dia anterior ao lançamento são removidos os dispositivos de protecção da carenagem e 
procede-se ao registo fotográfico das operações de encerramento dos diversos elementos do lançador. Procede-se também à 
instalação das câmaras de vídeo na plataforma de lançamento, à carga das baterias e a verificações das ligações de rádio. 


A cerca de T-11h 30m tem lugar a activação do equipamento de teste e de suporte de solo relacionado com o sistema de orientação, 
navegação e controlo do estágio superior Briz-M. A decisão de prosseguir com o lançamento é tomada cerca de oito horas antes da 
hora prevista para a ignição e é tomada pelo Comissão Intergovernamental. Nesta altura, a plataforma de lançamento é evacuada de 
todo o pessoal que não é essencial para as operações. A T-lh 10m dá-se a activação do equipamento de teste e de suporte de solo 
relacionado com o sistema de orientação, navegação e controlo do foguetão Proton-M e o início do abastecimento dos três estágios 
inferiores ocorre a T-6h. A T-5h, começam as actividades da contagem decrescente. A plataforma de lançamento é reaberta a T-2h 
30m para as operações finais de encerramento do lançador. Pelas T-2h todo o pessoal técnico deve encontrar-se nas suas posições 
finais para o lançamento. 
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A torre móvel de serviço começa a ser deslocada para a sua posição de lançamento a T-lh. As actividades finais da contagem 
decrescente têm início a T-45m. O sinal do sistema de propulsão é gerado pelo equipamento de teste e de suporte de solo do sistema 
de orientação, navegação e controlo do lançador. As unidades do sistema remoto da contagem decrescente são sincronizadas com o 
relógio principal da contagem decrescente. O sistema de abortagem é armado a T-35m (uma luz verde no painel de controlo indica 
que o sistema de finalização de voo está pronto). Duas unidades redundantes na unidade de abortagem de lançamento são 
sincronizadas com o relógio da contagem decrescente (nesta altura o interruptor da unidade de abortagem está activo). 


A T-10m o cliente indica de forma verbal a prontidão para o lançamento. Esta indicação é transmitida através da rede da contagem 
decrescente que interliga os vários intervenientes na actividade. O sinal de comando de T-300s é enviado pelo equipamento de teste 
e de suporte de solo do sistema de orientação, navegação e controlo do lançador para o equipamento semelhante no estágio Briz-M 
para sincronizar a hora de lançamento. Entretanto o Briz-M inicia a sua transferência para o fornecimento interno de energia. A T- 
2m o equipamento de teste e de suporte de solo do sistema de orientação, navegação e controlo do lançador começa a transferência 
para o fornecimento interno de energia (para os três estágios inferiores), enquanto que o estágio Briz-M finaliza este procedimento 
iniciado anteriormente. Um sinal é enviado pelo Briz-M para o lançador indicando a sua prontidão para o lançamento. 
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A activação da giro-plataforma teve lugar a T-5s e as verificações finais são feitas a T-3,1s pelo equipamento de teste e de suporte de 
solo do sistema de orientação, navegação e controlo do lançador (verificando a prontidão do lançador, do estágio superior e da sua 
carga). Se todos os componentes do sistema estiverem prontos, é enviado um sinal para se iniciar a sequência de ignição do primeiro 
estágio. Os seis motores RD-276 do primeiro estágio do Proton-M entravam em ignição a T-1,756s até atingirem 50% da força 
nominal. A força aumenta até 100% a T-Os (1313:42,928UTC do dia 8 de Dezembro) e a confirmação para o lançamento surge de 
imediato. A sequência de ignição verifica se todos os motores estão a funcionar de forma nominal antes de se permitir o lançamento. 
O foguetão ascende verticalmente durante cerca de 10 segundos. O controlo de arfagem, da ignição e fim de queima dos motores, o 
tempo de separação da ogiva de protecção e o controlo de atitude, são todos calculados para que os estágios extintos caíam nas zonas 
pré-determinadas. 





Sequência inicial do lançamento. Imagens: ILS. 
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O processo de separação entre o terceiro estágio e o estágio Briz-M é iniciado com o final da queima dos motores vernier, seguido 
da quebra das ligações mecânicas entre os dois estágios e da ignição dos retro-foguetões de combustível sólido para afastar o terceiro 
estágio do Briz-M. Imediatamente após a separação entre o terceiro estágio e o estágio Briz-M, são accionados os motores de 
estabilização do estágio superior para eliminar a velocidade angular resultante da separação e proporcionar ao Briz-M a orientação e 
estabilidade ao longo da trajectória suborbital onde se encontra antes da sua primeira ignição. A separação do Briz-M teve lugar às 
1323:25UTC, com a sua primeira queima a decorrer entre as 1344:59UTC e as 1329:31UTC. Após a realização da primeira queima 
do estágio Briz-M, o conjunto ficou colocado numa órbita circular com um altitude de 1777 km e uma inclinação orbital de 51,55º. 
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A segunda queima do Briz-M é executava no primeiro nodo de ascensão da órbita de suporte e após esta queima a Unidade de 
Ascensão atinge uma órbita intermédia. A segunda queima do Briz-M ocorreu entre as 1420:58UTC e as 1438:51UTC. Após a 
realização da segunda queima do estágio Briz-M, o conjunto ficou colocado numa órbita com um apogeu a uma altitude de 4.999 
km, perigeu a uma altitude de 320 km e uma inclinação orbital de 49,62º. A terceira e quarta queima 1rão ter lugar após a Unidade de 
Ascensão executar uma órbita em torno do planeta e têm lugar no perigeu, formando uma órbita de transferência com um apogeu 
próximo do que será conseguido na órbita final. A terceira queima teve lugar entre as 1643:27UTC e as 1701:00UTC (com o 
conjunto a ficar colocado numa órbita com um apogeu a uma altitude de 37.708 km, perigeu a uma altitude de 511 km e uma 
inclinação orbital de 48,08º), seguindo-se a separação do tanque auxiliar de combustível às 1702:22UTC e a quarta queima decorreu 
entre as 2207:43UTC e as 2212:32UTC. 


O final da quarta queima do estágio Briz-M ocorre 4 minutos antes do previsto. Com esta queima, o conjunto deveria ficar colocado 
numa órbita com um apogeu a uma altitude de 35.696 km, perigeu a uma altitude de 7.470 km e uma inclinação orbital de 9,0º. 
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Tpacca nonero PH «lporon-M», PB «Bpua-M» npu seisegenHu «Aman-402» Ho uenesyio opóury 
Proton-M / Breeze-M System Flight Path 


A separação do satélite Yamal-402 teria lugar quase imediatamente após o final da quarta queima do estágio Briz-M às 
2212:52UTC, isto é 15 minutos e 51 segundos antes do previsto. 
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As primeiras indicações de que algo havia corrido mal, foi o facto (usual) de a empresa russa Khrunichev ter encerrado os seus 
canais de comunicações logo após a detecção do problema através dos dados telemétricos recebidos. As primeiras horas do dia 9 de 
Dezembro a Roscosmos emitia um comunicado onde referia que o satélite se havia separado do estágio superior Briz-M mais cedo 
do que estava inicialmente previsto e que em resultado o esquema de inserção orbital iria ser revisto. Nesta fase, não havia qualquer 
referência oficial ao facto de o Briz-M ter terminado a sua queima antes do previsto se bem que tal já era óbvio para todos os 
observadores a partir dos dados obtidos. 


De facto, uma sequência automática de separação da carga é iniciada caso seja detectada alguma anomalia no decorrer da queima do 
estágio superior. Neste cenário, o estágio Briz-M descarta os seus propolentes para evitar a possível futura destruição devido à 
natureza hipergólica dos mesmos. 


Tendo-se separado do estágio Briz-M, as indicações que surgiram nas horas seguintes à missão apontavam para que o satélite 
pudesse ser «salvo». De facto, o Yamal-402 está equipado com um sistema de propulsão S400 para as queimas no apogeu e para as 
grandes manobras de manutenção dos parâmetros orbitais. As séries de motores S400 são sistemas de bipropolente utilizando 
monometilhidrazina e óxidos misturados de nitrogênio. Adicionalmente, o satélite está equipado com motores de plasma SPT-100. 
Estes motores (SPT - Stationary Plasma Thrusters) fornecem 83 mN de força cada um. 


A Interntional Launch Services emitiria um comunicado anunciando a ocorrência de uma anomalia durante o lançamento, referindo 
que a Thales Alenia Space estaria a 
calcular todos os parâmetros da fase 
orbital inicial de lançamento para 
propor possíveis cenários de 
recuperação do satélite à Gazprom 
Space Systems. Ainda no mesmo 
comunicada referia que uma 
Comissão Estatal russa iria iniciar O 
processo de determinar as razões para 
a ocorrência da anomalia. Por sua 
parte, a ILA iria criar o denominado 
Failure Review Oversight Board 
(FROB) que 1ria rever o relatório final 
da comissão e respectivo plano de 
correcção seguindo os regulamento 
governamentais de controlo de 
exportação russos e norte-americanos, 
trabalhando de forma directa para 
identificar as causas e implementar as 
acções de correcção dos problemas 
detectados. 


ae 





Entretanto a Roscosmos informava 
que os sistemas do satélite Yamal-402 se encontravam a operar sem problemas e que o satélite iria executar quatro queimas do seu 
sistema de propulsão principal para se colocar na sua órbita operacional. A primeira manobra teve lugar no dia 9 de Dezembro 
enquanto que a segunda foi realizada a 10 de Dezembro, a terceira no dia 12 de Dezembro e a quarta no dia 14 de Dezembro, 
atingindo a sua órbita operacional. Em resultado destas manobras, o tempo de vida útil do satélite foi reduzido de 15 para 11 anos (o 
satélite seria declarado operacional a 8 de Janeiro de 2013). A 10 de Dezembro a Thales Alenia Space informava também que o 
satélite se encontrava em boas condições e que os seus painéis solares estavam já parcialmente abertos (de forma geral, os painéis 
solares nunca são totalmente abertos antes da chegada do satélite à órbita geossincrona pois assim são minimizados as cargas sobre 
as ligações entre os painéis e protege-se os equipamentos electrónicos sensíveis). 


As investigações para determinar a causa da anomalia tiveram início a 14 de Dezembro com o relatório final a ser emitido a 11 de 
Janeiro de 2013. As conclusões do relatório não foram divulgadas, mas fontes industriais comentando no fórum da revista 
especializada russa Novosti Kosmonavtiki referiram que a exposição prolongada à luz solar entre a terceira e a quarta queima do 
estágio superior Briz-M, terá afectado a viscosidade do propolente e causado problemas de cavitação durante a quarta queima. Em 
resultado, deu-se uma quebra nos rolamentos do motor levando ao corte de uma conduta de propolente, o que originou o final 
prematuro da ignição do motor. 


Para a correcção deste problema, propôs-se o aumento da pressurização do sistema de propolente do estágio superior e proceder a 
uma calendarização dos períodos de fases não propulsivas entre as queimas do motor para dar mais tempo para o arrefecimento do 
propolente. 
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A terceira missão do X-37B 


A 11 de Dezembro de 2012 a Força Aérea dos Estados Unidos lançava a terceira missão do veículo OTV (Orbital Test Vehicle) a 
partir de Cabo Canaveral. Mais uma vez anunciado como um veículo experimental, depressa se concluiu, devido à relativa falta de 
informação sobre a missão, que esta será uma missão de vigilância durante a qual 
poderão ser testadas tecnologias militares novas e inovadoras. 


O X-37B Orbital Test Vehicle 


Segundo a Força Aérea dos Estados Unidos, o X-37B é um programa de teste 
experimental destinado a demonstrar as tecnologias para o desenvolvimento de uma 
plataforma de teste espacial fiável, reutilizável e não tripulada. Os principais 
objectivos do programa são a demonstração de tecnologias reutilizáveis para o futuro 
programa espacial dos Estados Unidos e a realização de experiências que podem ser 
recuperadas e examinadas na Terra. 


Baseado num desenho da NASA, o X-37B é o mais recente e mais avançado veículo 
espacial capaz de regressar da órbita terrestre. O veículo é desenhado para ser lançado 
na vertical para uma órbita terrestre baixa onde pode levar a cabo experimentação e 
teste espacial de longa duração. Após receber comandos enviados do solo, o OTV 
reentra na atmosfera terrestre de forma autónoma, descendo e aterrando de forma 
vertical numa pista de aterragem. Assim, o X-37B é o primeiro veículo desde o 
vaivém espacial da NASA com a capacidade de trazer de volta para a Terra para 
posterior inspecção e análise, mas tendo um tempo de vida em órbita de até 270 dias, 
o X-37B pode permanecer no espaço por muito mais tempo. 


As tecnologias que estão a ser testadas neste programa incluem sistemas avançados 
de orientação, navegação e controlo, bem como sistemas de protecção térmica, 
aviónicos, selos e estruturas capazes de resistir a altas temperaturas, sistemas 
isoladores reutilizáveis, sistemas de voo electromecânicos ultraleves, e o voo orbital, 





reentrada e aterragem autónomos. 
Curta história do X-37B 


O Air Force Rapid Capabilities Office lidera o programa do OTV para o Departamento de Defesa dos Estados Unidos, estando na 
direcção do Subsecretário da Defesa para a Aquisição, Tecnologia e Logística d o Secretário da Força Aérea. O esforço do OTV 
utiliza vastos investimentos de empresas e do governo no programa X-37 por parte da Força Aérea dos Estados Unidos, da NASA e 
da agência DARPA (Defense Advanced Research Projects Agency) para continuar o desenvolvimento deste veículo. 


O programa original do X-37 da NASA teve início em 1999 e prolongou-se até Setembro de 2004 quando a NASA transferiu o 
programa para a DARPA. A NASA tinha como objectivo a construção de dois veículos, um veículo ALTV (Approach and Landing 
Test Vehicle), para testar os sistemas na aterragem e o seu comportamento em voo atmosférico, e um veículo orbital OV. O ALTV 
validou a dinâmica de voo e prolongou o voo para lá dos testes a baixa velocidade e altitude conduzidos pela NASA entre 1998 e 
2001 com o X-404, uma versão de menor escala do X-37 desenvolvido pelo 4ir Force Research Labs. A DARPA finalizou a porção 
do programa do X-37 em Setembro de 2006 ao executar com sucesso uma série de voos rebocados e livres. O X-37 OV da NASA 
nunca foi construído, mas o seu desenho serviu como ponto de partida para o programa do X-37B. 


O primeiro X-37B, OTV-1, foi lançado desde o cabo Canaveral AFB a 22 de Abril de 2010 e levou a cabo com sucesso uma 
aterragem autónoma na Base Aérea de Vandenberg a 3 de Dezembro de 2010, após permanecer 224 dias, 8 horas e 24 minutos em 
órbita. 


Características gerais do X-37B 


O X-37B foi construído pela Boeing e tem um comprimento de 8,9 metros, 2,9 metros de altura e uma envergadura de 4,5 metros. 
No lançamento tem um peso de 4.990 kg. A sua energia é fornecida por painéis solares compostos por células de gálio e arsénio, e 
por baterias de lítio. 


Lançamento Data Hora (UTC) Nº Série Plataforma Satélites 
USA-212 
2010-015 22-Abr-10 23:52:00,242 AV-012 X-37B-1 (36514 2010-0154) 
USA-226 
(37375 2011-0104) 
USA-240 
(39025 2012-0714) 


2011-010 | 05-Mar-l1 22:46 AV-026 X-37B-2 


2012-071 11-Dez-12 18:13 AV-034 X-37B-1 
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O foguetão Atlas-V/401 
A ULA 


A 2 de Maio de 2005 a Boeing Company e a Lockheed Martin Corporation anunciaram a intenção de formar uma empresa conjunta 
denominada United Launch Alliance (ULA) que juntava assim duas das mais experientes e bem sucedidas companhias que 
suportaram a presença americana no espaço por 50 anos. Em conjunto os lançadores Atlas (Lockheed Martin) e Delta (Boeing) 
transportaram mais de 850 cargas para a órbita terrestre e não só, desde satélite meteorológicos, de telecomunicações, veículos 
militares, satélites científicos e sondas interplanetárias que alargaram o nosso conhecimento do Universo. 


A ULA proporciona assim dois veículos capazes de 
proporcionar um acesso seguro, económico, fiável e 
eficiente ao espaço para as missões governamentais 
americanas, continuando assim uma tradição de 
apoio às iniciativas espaciais estratégicas norte- 
americanas com soluções de lançamento avançadas e 
robustas. 


A equipa da ULA engloba mais de 3800 funcionários 
que trabalham em locais espalhados pelos Estados 
Unidos. A sede da empresa está situada em Denver, 
Colorado, com a maior parte das actividades de 
engenharia e administrativas consolidadas nas 
instalações da Lockheed Martin Space Systems 
Company. As operações de integração e montagem 
estão localizadas nas instalações de fabrico e 
montagem da Boeing em Decatur, Alabama. As 
estruturas mecânicas do Atlas-V, fabrico da ogiva de 
protecção, do sistema de adaptação e montagem são 
levadas a cabo em Harlingen, Texas. 


As instalações de lançamento utilizadas pela ULA 
são o SLC-17 (Plataformas A e B), SLC-37 
(foguetões Delta-2 e Delta-4, respectivamente) e o 
SLC-41 (Atlas) no Cabo Canaveral, e SLC-2W 
(Delta-2), SLC-6 (Delta-4) e o SLC-3E (Atlas-V) na 
Base Aérea de Vandenberg. 


Breve história dos lançadores Atlas 


O míssil balístico Atlas teve a sua origem requisição 
feita pela Força Aérea dos Estados Unidos (USAF) 
em Outubro de 1945, que conduziu ao 
desenvolvimento durante a década de 50 dos mísseis 
Atlas, Navaho, Snark, Matador e Mace. Em 10 de 
Janeiro de 1946 foram submetidas duas propostas 
para a construção de mísseis com um alcance de 
11.100 km, sendo uma das proposta a de um míssil 
alado e propulsionado a jacto e a outra proposta e de 
um míssil supersónico, de trajectória balística e 
propulsionado por foguetão. A proposta do míssil 

ga balístico incluía o aparecimento de novas 
ECnolDEIaE: tal como o desenho de uma estrutura de peso reduzido através do uso de tanques de combustível de parede única e 
incluídos numa única estrutura monocoque que seria mantida rígida através da pressão interna. A performance deste míssil era quase 
do tipo “single-stage-to-orbit” ao se dar a separação dos motores de ignição inicial durante a ascensão. 


= 
-— 





A 19 de Abril de 1946 a Consolidated Vultee Aircraft Corporation (Convair) for ncumbida de construir e testar dez mísseis MX- 
774 Hiroc de forma a verificar e validar as propostas do novo míssil. Os testes do MX-7774 iniciaram-se em San Diego em 1947, mas 
em Junho desse ano a Convair, empresa que propusera as duas propostas iniciais à USAF era informada que havia perdido o 
concurso para o novo míssil, sendo os contratos atribuídos às empresas Northrop e Martin que deveriam desenvolver a tecnologia 
dos mísseis alados e subsónicos. 


Os cortes no orçamento para a defesa dos Estados Unidos forçaram a USAF a terminar o contrato com a Convair em Julho de 1947, 
e Isto a apenas três meses da data prevista para o primeiro voo. Porém, os fundos ainda disponíveis permitiram a realização de três 
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testes do MX-774 no White Sands Proving Ground entre Julho e Dezembro de 1947. Posteriormente, a Convair prosseguiu estudos 
auto-financiados do projecto. 


Porém, o início da Guerra da Coreia e o surgimento da Guerra Fria fizeram com que se desse um aumento nos fundos para a defesa e 
a Convair recebeu um novo contrato em Setembro de 1951 para desenvolver o MX-1593, por forma a iniciar o desenho de um míssil 
balístico incorporando as características já validadas pelo MX-774. Em 1953 a General Dynamics, uma nova divisão da Convair, 
apresenta à USAF um programa acelerado de desenvolvimento do novo míssil. O anúncio público do desenvolvimento do Atlas só 
surge a 16 de Dezembro de 1954. 


Nos primeiros anos da década de 50 um problema que atrasava o desenvolvimento da tecnologia era a baixa fiabilidade dos motores 
de combustível líquido. Este problema conduziu posteriormente ao conceito de «um estágio e meio» no qual todos os motores 
entram em ignição 
antes da 
decolagem e os 
motores principais 
são separados numa 
determinada fase 
do voo, sendo este 


mantido por 
motores de 
sustentação. Este 
método permitia a ' 


verificação do bom 
funcionamento de 
todos os motores 
antes do veículo 
deixar a plataforma 
de lançamento. 


A ordem para o 
desenvolvimento 

em grande escala 
do Atlas surge em 
Janeiro de 1955, 
sendo | designado 





WSIO7A-L 
(Weapons System 
IO7A-L). Na 


Convair o projecto era designado Modelo-7, curiosamente o mesmo número que, na União Soviética, Korolev dava ao seu míssil. 
Em Setembro de 1955 o projecto de desenvolvimento do Atlas recebe a classificação de prioridade nacional quando os relatórios dos 
serviços secretos indicam que a União Soviética está adiantada no desenvolvimento da tecnologia dos mísseis balísticos 
intercontinentais. O projecto torna-se num dos programas mais complexos de desenvolvimento, produção e teste jamais levados a 
cabo nos Estados Unidos e em certa parte comparável ao Projecto Manhatan. 


O primeiro teste do sistema de propulsão tem lugar a 21 Junho de 1956 na Base Aérea de Edwards e resulta num fracasso. Um novo 
teste realizado no dia seguinte, no qual o motor teve uma ignição de 4s, é coroado de sucesso. Os primeiros veículos de teste são 
terminados no final desse ano. O primeiro voo do Atlas-A (Atlas-A 4A) tem lugar a 11 de Junho de 1957 e o veículo é destruído 
devido a uma falha no sistema de abastecimento de combustível. Um segundo teste (Atlas-A 64) tem lugar a 25 de Setembro de 
1957 e o veículo é novamente destruído, desta vez aos três minutos de voo devido novamente a uma falha no sistema de 
abastecimento de combustível. O primeiro voo com sucesso do Atlas-A (Atlas-A 12A) ocorre a 17 de Dezembro de 1957 com o 
míssil a atingir o alvo localizado a 965 km. 


O primeiro míssil operacional, o Atlas-D, constituiu a base do lançador das cápsulas tripuladas do Programa Mercury. Utilizando os 
estágios superiores Agena e Centaur, o Atlas tornou-se no lançador médio por excelência dos Estados Unidos sendo utilizado para 
lançar veículos para a órbita geossincrona e sondas planetárias. 
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O quadro seguinte resume os veículos da família Atlas desenvolvidos desde os anos 50. 


Veículo Atlas Características 

MX-774 Estudo da Consolidated-Vultee para demonstrar a tecnologia que posteriormente seria utilizada no 
Atlas. 

Atlas-A Primeiro modelo de teste do míssil balístico Intercontinental Atlas (Atlas ICBM). 

Atlas-B Primeiro versão completa do Atlas ICBM, possuindo motores separáveis e um único motor de 
sustentação. 

Atlas-C Ultima versão de desenvolvimento do Atlas ICBM. Nunca esteve operacional nem tão pouco foi 
utilizado como lançador espacial. 

Atlas-D Primeira versão operacional do Atlas ICBM e posteriormente utilizado no Programa 
Mercury. 

Atlas-Vega Projecto que consistia num lançador Atlas equipado com um estágio superior de combustível 
armazenável. Foi planeado pela NASA como lançador para sondas planetárias e de estudo do espaço 
profundo antes da disponibilidade do Atlas-Centaur. O desenvolvimento do veículo já era adiantado 
quando a NASA se apercebeu que a USAF e a CIA já possuíam um lançador virtualmente idêntico 
em desenvolvimento, o Atlas-Hustler (posteriormente Atlas-Agena) que seria utilizado para as 
missões Corona de reconhecimento fotográfico. O Atlas-Vega acabou então por ser cancelado. 

Atlas-E Versão inicial totalmente operacional do Atlas ICBM. Sendo utilizado entre 1960 e 1966, era distinto 
do Atlas-F no seu sistema de orientação. Após serem retirados do serviço, foram reutilizados como 
lançadores espaciais durante mais de vinte anos. 

Atlas-F Ultima versão operacional do Atlas ICBM, sendo distinto do Atlas-E no seu sistema de orientação. 
Foi utilizado entre 1961 e 1966. Após serem retirados do serviço, foram reutilizados como lançadores 
espaciais durante mais de vinte anos. 

Atlas-Able Veículo Atlas equipado com um segundo estágio baseado no lançador Vanguard. 


Atlas LV-3A / Agena-A Inicialmente o Agena era designado como Hustler. O veículo era baseado no motor de propulsão 


nuclear 


Atlas LV-3A / Agena-B Utilização de um estágio superior Agena melhorado. 


Atlas LV-3B / Mercury Utilizado no Projecto Mercury. 





As diferentes versões do lançador Atlas ao longo da História: 1 — Atlas-B Score; 2 — 
Atlas-Able; 3 — Atlas LV-3 Mercury; 4 — Atlas LV-3 Agena; 5 — Atlas LV-3C Centaur; 6 


— Atlas SLV-3 Agena-B; 7 — Atlas SLV-3 Agena-D; 8 — Atlas-E OV-1; 9 — Atlas SLV- 
3A Agena-D; 10 — Atlas SLV-3D Centaur D-1A; 11 — Atlas-E; 12 — Atlas Agena-D. 
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A família Atlas-V 


A família de lançadores Atlas-V 
oferece diferentes versões do 
mesmo veículo que podem ser 
utilizadas para colocar em órbita 
todo o tipo de cargas. O Atlas-V foi 
desenvolvido de forma a satisfazer 
as necessidades da USAF ao abrigo 
do programa EELV (Evolved 
Expendable Lauch Vehicle) e da 
demanda internacional por parte da 
ILS (International Launch Services) 
para satisfazer os seus clientes 
comerciais e governamentais. 


Tendo como base o denominado 
CCB (Common Core Booster), o 
Atlas-V divide-se em duas versões: 
o Atlas-V 400 e o Atlas-V 500. 
Estas versões podem ser facilmente 
distinguidas pela utilização da ogiva 
normal utilizada em anteriores Atlas 


16 


e este será a versão 400. Por seu lado a versão 500 utiliza uma ogiva muito maior e com um diâmetro de 5,0 metros, sendo baseada 
na ogiva utilizada pelo lançador europeu Ariane-5. A versão Atlas-V 500 pode ainda incorporar até cinco propulsores laterais de 
combustível sólido, aumentado assim a sua capacidade de carga útil. 


Tanto a versão 400 como a versão 500 utilizam como 
segundo estágio uma versão alongada do estágio Centaur 
(CHN. O CIII pode ser utilizado com somente um motor 
(Single-Engine Centaur) ou então com dois motores 
(Dual- Engine Centaur). 


O Atlas-V pode ser lançado a partir do SLC-41 (Space 
Launch Complex-41) do Cape Canaveral Air Force 
Station ou então do SLC-3W (Space Launch Complex- 
3W) da Vandenberg Air Force Base. 
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De forma geral o Atlas-V é um lançador a dois estágios 
podendo ser auxiliado por um máximo de cinco 
propulsores sólidos acoplados ao primeiro estágio. Pode 
colocar 12.500 kg numa órbita terrestre baixa a 185 km 
de altitude ou então 5000 kg numa órbita de 
transferência para a órbita geossincrona. Durante o 
lançamento é capaz de desenvolver 875.000 kgf, tendo 
um peso de 546.700 kg. O seu comprimento total é de 
58,3 metros e o seu diâmetro base atinge os 5,4 metros. 
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O primeiro estágio do Atlas-V, o CCB, tem um 
comprimento de 32,5 metros e um diâmetro de 3,8 
metros, tendo um peso bruto de 306.914 kg e um peso 
sem combustível de 22.461 kg. No lançamento 
desenvolve uma força de 423.286 kgf, tendo um Tes de 
338 s e um les-nm de 311 s, o seu Tq é de 253 s. O CCB 
está equipado com um motor RD-180 de fabrico russo 
| que consome oxigénio líquido (LOX) e querosene. O 

lr aa E ES o RD-180 tem duas câmaras de combustão, tendo um 

E] | E e Ê e r | comprimento de 3,6 metros e um diâmetro de 3,0 metros, 
HA ALOE OS- | tendoum peso de 5.393 kg. No lançamento desenvolve 
fitlas W Atlas WV tas WU tias V uma força de 423.050 kgf, tendo um Ies de 338 s e um 

AUTALIA +51 Eira E Pai Ies-nm de 311s, o seu Tq é de 150 s. 





O RD-180 é o único motor que tem a capacidade de aumentar e diminuir a sua potência durante o voo e que é utilizado em 
lançadores americanos (não tendo em conta o SSME utilizado nos vaivéns espaciais). Durante o primeiro voo do Atlas-3 (no qual o 
RD-180 também foi utilizado), o motor utilizou somente 74% do máximo de 423.286 kgf que pode desenvolver na fase inicial do 
lançamento e nos três minutos seguintes aumentou a potência até 92% do total, voltou a diminuir para 65% e a aumentar para 87%. 
Assim, a capacidade de aumentar e diminuir a potência do motor significa uma viagem mais suave tanto para o foguetão como para 
a carga que transporta, permitindo também uma utilização mais eficiente do combustível. O RD-150 foi certificado para a utilização 
no Atlas-V através de uma série intensiva de testes levados a cabo pela NPO Energomash, Khimky, e sob a direcção da Lockheed 
Martin. 


Podendo usar até cinco propulsores laterais de combustível sólido, pesando cada um 40.824 kg e tendo um comprimento de 17,7 
metros e um diâmetro de 1,6 metros. Desenvolvidos pela 4erojet, cada propulsor desenvolve no lançamento uma força de 130.000 
Igf, tendo um Tes de 275 s e um Tes-nm de 245 s e um Tq de 94 s. 


O segundo estágio do Atlas-V, Centaur V1, tem um comprimento de 12,7 metros e um diâmetro de 3,1 metros, tendo um peso bruto 
de 22825 kg e um peso sem combustível de 2.026 kg. Desenvolve uma força de 10.115 kgf, tendo um Tes de 451 s e um Tq de 894 s. 
O Centaur V1 está equipado com um motor RL-10A-4-2 fabricado pela Pratt & Whitney, consumindo LOX e LH2. O RL-104-4-2 
tem uma câmara de combustão, tendo um peso de 167 kg. No lançamento desenvolve uma força de 10.110 lgf, tendo um Tes de 451 
s e um Tq de 740 s. 


A designação que é dada a cada versão do lançador é composta por uma numeração em três dígitos. O primeiro dígito indica o 
diâmetro da ogiva utilizada pelo lançador (em metros). Assim, por exemplo quando temo um veículo Atlas-V/400, significa que 
estamos na presença de uma ogiva com 4 metros de diâmetro. O segundo dígito indica o número de propulsores sólidos utilizados no 
lançador e pode variar entre O (zero) e 5 (de salientar que a versão Atlas-V/400 não usa propulsores laterais de combustível sólido e 
por isso só veremos este número na versão Atlas-V/500). Finalmente, o terceiro dígito indica o número de motores presentes no 
estágio Centaur e que pode variar entre 1 ou 2 motores. 
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O complexo de lançamento Space Launch Complex-41 (SLC-41) 


A construção do SLC-41 foi iniciada em Abril de 1965 e terminada nesse mesmo ano. Foram necessários mais de 6,5 milhões de 
metros cúbicos de terra provenientes do Rio Banana, para se fazerem as fundações do complexo, composto por uma torre de serviço 
móvel MST (Mobile Service Tower) e por uma torre umbilical UT (Umbilical Tower) que faziam parte das instalações de 
lançamento dos foguetões Titan. A MST tinha uma altura de 80,7 metros e pesava mais de 2.268 t. Por seu lado a UT atingia os 53,3 
metros de altura e pesava 907,2 t. 


A USAF aceitou o complexo a 12 de Dezembro de 1965 e utilizou-o pela primeira vez no dia 21 de Dezembro de 1965 para lançar 
um foguetão Titan-IICº. Nos anos seguintes o complexo e a plataforma foram utilizados como ponto de partida para várias missões 
históricas como a Voyager-1, Voyager-2, Viking-l e a Mars Pathfinder. 


Em 1986 o complexo sofreu uma renovação para albergar o lançamento dos foguetões Titan-IV. O primeiro lançamento desta nova 
versão do Titan deu-se a 14 de Junho de 1989” e o último a 9 de Abril de 1999"º. 


º Neste lançamento o foguetão Titan IC (3C-8) foi lançado às 1400:01UTC e colocou em órbita os satélites Transtage- 8 (01863 
1965-1084); OV2-3 (01863 1965-1084); LES-3 (01941 1965-108D); LES-4 (01870 1965-108B) e Oscar-4 (01902 1965-108C). O 
OV2-3 permaneceu ligado ao Transtage-s. 


? Neste lançamento o foguetão Titan-402A/IUS (K-1 / 45D-1) foi lançado às 1318UTC e colocou em órbita o satélite militar DSP- 
F14 (20066 1989-0464). 


'º Neste lançamento o foguetão Titan-402A/IUS (K-32 / 4B-27) foi lançado às 1701:00UTC e colocou em órbita o satélite militar 
USA-142 DSP-F19 (25669 1999-0174). 
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De forma a compreender a natureza do SLC-41 ajudará visualizando o tamanho do foguetão Titan-IV. Atingindo mais de 34 metros 
de altura, 10 metros de diâmetro, pesando mais de 861,8 t e gerando mais de 635 t de força no lançamento, o Titan-IV equipado com 
um estágio superior Centaur era capaz de colocar uma carga de 5,4 t numa órbita geossincrona. Cargas ainda mais pesadas poderiam 
ser colocadas em órbitas mais baixas ou em órbitas polares. 


A evolução da tecnologia levou a 
que o Titan-IV fosse considerado 
obsoleto, tendo a  USAF 
contratado a Lockheed Martin 
para desenvolver um novo 
sistema de lançamento que é 
agora o Atlas-V. Os engenheiros 
da Lockheed foram encarregues 
de desenvolver não só o novo 
lançador, mas também as 
instalações de lançamento do 
novo veículo. Assim, o SLC-41 
teve de sofrer uma transformação 
para albergar o seu novo vector 
de lançamento. A primeira fase 
da transformação do complexo 
passou pela remoção das velhas 
torres para que as novas torres 
pudessem ser construídas. A 
empresa Olshan Demolishing 
Management foi contratada par 
desmantelar e demolir o velho 
complexo. O plano inicial previa 
que as torres fossem desmontadas 
peça por peça, porém devido ao facto que o calendário dos trabalhos foi progressivamente atrasado devido às investigações 
relacionadas com acidentes com o Titan-IV, a Olshan optou por contratar a empresa Dykon, Inc., para demolir as torres utilizando 
explosivos. Nesta fase colocava-se o receio das explosões danificarem de qualquer de uma maneira ou de outra o Complexo de 
Lançamento 39 utilizado pelos vaivéns espaciais, pois estas estruturas localizam-se muito perto do SLC-41. 





Depois de serem asseguradas todas as medidas de segurança, a USAF deu luz verde para a demolição das torres que veio a acontecer 
a 14 de Outubro de 1999. Depois das torres serem abatidas, a Olshan iniciou um processo de reciclagem. Durou mais de oito 
semanas para cortar a torre em pedaços que pudessem ser manejáveis e posteriormente transportados para um edifício situado em 
Port Canaveral, onde foram recicladas. 


Actualmente o SLC-41 é um dos mais sofisticados existentes no planeta e representa a maior alteração na filosofia da indústria de 
foguetões dos Estados Unidos nos últimos anos. O SLC-41 foi transformado na primeira “clean pad” a ser utilizada pelos 
americanos. Este conceito passa por montar o foguetão num edifício de montagem em vez de se montar o lançador por estágios na 
própria plataforma de lançamento como se fazia desde os primórdios do programa espacial americano. Sendo montado no edifício de 
montagem, o lançador é posteriormente transportado para a plataforma de lançamento algumas horas antes da ignição. A “clean 
pad” significa também que a utilização de grandes torres de serviço na plataforma de lançamento deixam de ser necessárias. Da 
mesma forma, o espaço de tempo gasto na preparação dos lançadores fica mais reduzido e deixam de existir problemas relacionados 
com as convencionais plataformas de lançamento que podem atrasar o início de uma missão por vários meses. 


O centro nevrálgico do SLC-41 é o denominado Atlas-V Spaceflight Operations Center (ASOC), combinando num só lugar o que 
anteriormente estava espalhado por diversos locais. O edifício onde está localizado o ASOC era anteriormente utilizado para 
processar os propulsores laterais de combustível sólido utilizados pelo Titan-IV, sendo completamente reformulado e expandido pela 
Lockheed. Situado a 6,6 km da plataforma de lançamento, é neste edifício multiusos para onde o estágio Atlas-V e o estágio superior 
Centaur são transportados logo após a chagada ao Cabo Canaveral e vindos das oficinas em Denver, Colorado. Aí, os técnicos da 
Lockheed podem realizar vários testes nos estágios e depois armazená-los temporariamente até ser altura de serem transportados para 
o edifício de montagem para serem preparados para o lançamento. No interior do ASOC também está situado o centro de controlo de 
lançamento que alberga os técnicos oficiais da missão, as equipas de engenheiros da Lockheed, clientes e os técnicos que controlam 
a contagem decrescente. 
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O centro de controlo possui doze consolas de controlo no primeiro andar destinadas à equipa que dirige o lançamento. Entre estas 
consolas encontra-se a posição do Director de Lançamento, do Assistente do Director do Lançamento, as posições de controlo e 
monitorização dos propolentes do Atlas e do Centaur, a posição do controlo de voo e de sistemas eléctricos do lançador, a posição de 
controlo do software no solo, a posição de controlo das instalações eléctricas, posição de controlo ambiental, de segurança e do 
monitor que controla os limites de emergência que podem ser atingidos. Ainda no primeiro andar do edifício existem duas salas, 
situadas à direita da equipa que controla o lançamento, onde está localizada a rede de informática do computador principal e uma 
estação de controlo operacional por satélite. 


No segundo andar do edifício existem três salas que albergam a equipa de engenheiros responsáveis pelo lançador, a equipa que 
controla a carga transportada e a equipa principal de directores do lançamento. É nesta sala que se toma a decisão final de lançar ou 
não lançar o Atlas-V. Ainda neste piso existem duas salas com lugares sentados e pontos de observação para engenheiros e clientes 
observarem o decorrer da contagem decrescente e do lançamento. 


A parede frontal da sala do centro de controlo está equipada com vários relógios, mostradores da contagem regressiva, emblemas e 
um ecrã de vídeo que mostra várias imagens da plataforma de lançamento recolhidas de diferentes ângulos, além de vários gráficos 
de diferentes dados. 


Sendo controlados a partir do ASOC, o Atlas-V é montado no interior do VIF (Vertical Integration Facility). Este edifício, que 
começou a ser construído em Janeiro de 1999, tem uma altura máxima de 90 metros e está localizado a 550 metros da plataforma de 
lançamento. No seu interior está situado um guindaste de 60 t com uma capacidade de levantar os diferentes segmentos do Atlas-V e 
colocá-los na plataforma móvel de lançamento. Após a verificação dos diferentes estágios no ASOC, estes são transportados na 
horizontal para o VIF. O CCB segue em primeiro lugar, seguido pela secção cilíndrica que compõe o inter-estágio e do estágio 
Centaur. A última peça deste lego é a secção “boat-tail”. As missões futuras serão também aqui colocados os propulsores laterais de 
combustível sólido. 


Após a montagem, o lançador passa por mais uma série de testes antes da carga a transportar ser entregue no VIF para montagem. O 
satélite é processado e abastecido do seu combustível de manobra num local separado do VIF e que tanto pode ser as instalações 
comerciais da Astrotech localizadas em Titusville, a 35 km de distância, ou então num edifício governamental caso se tratem de 
cargas militares ou da NASA. Após o processamento o satélite é colocado no interior de um contentor de segurança e protecção 
antes de deixar o e edifício de processamento e de iniciar a sua viagem até ao SLC-41. No SLC-41 é levantado até ao nível superior 
do estágio Centaur e colocado no seu topo. Segue-se um teste IST (Integration Systems Test) entre o foguetão lançador e a sua carga 
para confirmar uma boa ligação entre os dois e que ambos estão prontos para o lançamento. Segue-se o transporte até à plataforma 
de lançamento. 
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O VIF foi construído de forma a suportar ventos de furacão até uma velocidade de 225 km/h. Possui várias plataformas móveis que 
possibilitam o acesso às diferentes zonas do foguetão e está equipado com uma porta reforçada com uma largura de 12,5 metros e 
uma altura de 84 metros que se recolhe na vertical, permitindo o transporte dos vários estágios do Atlas-V para o interior do edifício 
e a posterior saída do lançador para a plataforma de lançamento. Na construção do VIF foram utilizados 200 camiões de cimento 
(que equivaleram a 1.376 m” de cimento) para a construção das suas fundações e 3.250 t de aço para a construção das suas paredes. 


Plataforma 
Lançamento 


2011-010 5-Mar-ll 501 AV-026 Cabo Canaveral SLC-41 


Lançamento Data Veículo Missão Local Lançamento Carga 


USA-226 'X-37B OTV-2 FLT-1' 
(37377 2011-0104) 
USA-229 “NRO L-34 'Odin' 
(37386 2011-0144) 
USA-229 deb 
(37391 2011-014B) 
USA-230 'SBIRS-GEO 1º 
(37481 2011-0194) 
Juno 
(37773 2011-0404) 
Mars Science Laboratory 
2011-070 26-Nov-11 Cabo Canaveral “Curiosity” 
(37936 2011-0704) 
MUOS-1 
(38093 2012-0094) 
USA-235 *AEHF-2" 
(38254 2012-0194) 
USA-236 *NROL-38 Drake” 
(38466 2012-0334) 
RBSP-A 
(38752 2012-0464) 
RBSP-B 
(38753 2012-046B) 
USA-240 X-37B-1 'OTV>3' 
(39025 2012-0714) 


2011-014 15-Abr-11 AV-027  Vandenberg AFB 


2011-019 7-Mai-l1 Cabo Canaveral 


2011-040 5-Ago-11 Cabo Canaveral 


2012-009 24-Fev-11 Cabo Canaveral 
2012-019 4-Mai-12 Cabo Canaveral 


2012-033 20-Jun-12 Cabo Canaveral 


2012-046 30-Ago-12 Cabo Canaveral 


2012-071 11-Dez-12 Cabo Canaveral 





Lançamento do terceiro X-37B 


A 4 de Outubro de 2012 o foguetão Delta-IVM+(4,2) (D361) colocava em órbita com sucesso o satélite de navegação USA-239 
(GPS-IF-3 Navstar-67) depois do seu lançamento desde o complexo SLC-37B do Cabo Canaveral AFS. Porém, apesar da missão 
ser bem sucedida, o motor RL-10B-2 que equipa o segundo estágio do Delta-IVM-(4,2) (Delta Cryogenic Second Stage - DCSS), 
sofreu uma falha na sua performance durante a sua primeira queima. O sistema de controlo do DCSS detectou a falha e optou por 
prolongar a duração da queima para assim compensar a falha na performance. No total, foram realizadas três queimas tendo a 
segunda uma duração também superior à prevista antes do refinamento executado pela terceira queima. 


Nas horas que se seguiram a estas ocorrências, suspeitou-se que o motor poderia ter sofrido uma fuga de combustível, com a United 
Launch Alliance (ULA) a confirmar tal sucedido no interior da câmara de propulsão, e que a fuga havia começado durante a 
sequência da iniciação da primeira queima. Após a missão, a ULA e a Pratt & Whitney Rocketdyne (PWR), construtora do motor, 
executaram uma profunda investigação para determinar a causa da reduzida performance do motor. 


Em princípios de Dezembro de 2012, a investigação ainda procurava determinar as causas do incidente, mas a ULA referia que todas 
as possíveis implicações desta anomalia para a missão OTV-3 haviam sido estudadas e mitigadas, culminando na decisão de 
prosseguir com o lançamento do X-37B. Os factores comuns que foram analisados abrangem o estágio superior Centaur do Atlas-V 
que também utiliza o motor RL-10, o que levou a ULA a adiar o lançamento da terceira missão OTV para assim garantir a não 
existência que qualquer problema que pudesse ter um impacto negativo no lançamento dos Atlas-V. 


Assim, com os problemas relacionados com o motor RLIO para trás, os preparativos para o lançamento prosseguiram sem 
problemas. Devido à natureza militar da missão, não foram revelados pormenores detalhados sobre os preparativos. O foguetão 
Atlas-V/501 (AV-034) seria transportado do VIF para o Complexo de Lançamento SLC-41 do Cabo Canaveral a 10 de Dezembro e 
o lançamento acabaria por ter lugar às 1803UTC do dia 11 de Dezembro. 
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1 | Ignição do motor RD-180 
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Força máxima 
Início de manobra de orientação 
Mach 1 
Máxima pressão dinâmica 
2 | Separação da carenagem de protecção 
Ejecção do sistema de suporte de carga dianteiro 
3 | Final da queima do estágio Atlas (BECO) 
Separação Atlas / Centaur 
Primeira ignição do estágio Centaur 


5 | Final da primeira ignição do estágio Centaur (MECO-1) 
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O primeiro satélite da Coreia do Norte 


Apesar de proibida pelas Resoluções 1718 e 1874 das Nações Unidas que claramente e de forma mmequívoca a impedem de levar a 
cabo lançamentos que utilizam tecnologia de mísseis balísticos intercontinentais, a Coreia do Norte levou a cabo a 14 de Abril de 
2012 o lançamento do satélite Kwangmyongsong-3 (4H 3%) utilizando o foguetão Unha-3 (-51-3), lendo-se “Un-ha”. 
Merecendo a reprovação por parte da maior parte da comunidade internacional preocupada com o desenvolvimento deste tipo de 
tecnologia por parte da Coreia do Norte, o lançamento redundaria num embaraçante fracasso segundos após deixar a plataforma de 
Soahe. O voo terminaria a cerca de T+Im 30s com a explosão do Unha-3 no final da queima do primeiro estágio ou durante a fase 
de separação entre o primeiro e o segundo estágio. Os destroços do veículo terão atingido uma altitude máxima de 150 km e depois 
cairam no Mar Amarelo a cerca de 36ºN — 124ºE. 


O foguetão Unha-3 


A Coreia do Norte está impedida por várias resoluções das 
Nações Unidas de desenvolver tecnologias que sejam 
aplicadas no desenvolvimento de mísseis baliísticos 
intercontinentais. Por outro lado, a Coreia do Norte sempre 
fez tábua rasa dessas resoluções, fazendo salientar o seu 
direito legitimo ao desenvolvimento destas tecnologias 
como forma de garantir a sua independência e segurança. 


Assim, o que é o Unha-3 (5-3) — um foguetão pacífico 
ou um míssil ameaçador? Na verdade é um pouco de 
ambos. Ryu Gum Chol, Director Executivo da Exploração 
Espacial no Departamento de Tecnologia Espacial da 
Coreia do Norte, referiu que o Kwangmyongsong-3 pesava 
somente 100 kg e que para uma arma, este peso seria pouco 
eficaz. Por outro lado, sublinhou que o lançamento de um 
míssil balístico intercontmental necessitaria de uma 
tecnologia mais avançada e que não teria lugar de uma 
posição fixa. Ora, a referência à massa do 
Kwangmyongsong-3 como forma de justificar a vela 
pacífica deste lançador pode levar em erro, pois um míssil 

se : = balístico de dois estágios baseado no Unha-3 teria uma 
E tda pro rha de | Em fi Serio capacidade de carga muito superior a 100 kg. Sabendo que 


ns 


apt d- lo El 

Merda H E | rele a os Estados Unidos possuem ogivas nucleares com uma 
Falla nda! Uê | Eae >=. massa de cerca de 100 kg e admitindo que a Coreia do 
o a Li E a Norte ainda não foi capaz de fabricar ogivas deste tipo, 
logo este míssil desenvolvido a partir do Unha-3 poderá ser 
utilizado para o transporte destas ogivas mais pesadas. A 
referência à necessidade de se proceder a um lançamento a 
partir de uma posição móvel para se justificar a natureza 
militar de um vector deste tipo, também é enganadora. 
Tanto a União Soviética (R-7, etc.) como os Estados 
Unidos (Redstone, Atlas, Titan, etc.) desenvolveram 
mísseis balísticos intercontinentais que eram lançados a 

partir de posições fixas. 


O Unha-3 é um lançador a três estágios com um 
comprimento de 32 metros e uma massa de cerca de 85.000 
kg no lançamento. O primeiro estágio tem um diâmetro de 2,40 metros e um comprimento de 15 metros, o segundo estágio um 
diâmetro de 1,5 metros e um comprimento de 9,3 metros (valor estimado), e o terceiro estágio um diâmetro de 1,2 metros e um 
comprimento de 3,7 metros (valor estimado). O compartimento de transporte de carga tem um comprimento de 2 metros. E muito 
semelhante ao foguetão Unha-2 utilizado em Abril de 2009, com a excepção do terceiro estágio parecer ligeiramente mais alongado. 





Possivelmente o primeiro estágio está equipado com quatro motores Nodong derivados dos motores Scud, com o segundo estágio a 
utilizar tecnologia derivada do míssil balístico R-27. Aparentemente o terceiro estágio do Unha-3 é semelhante ao segundo estágio 
do foguetão iraniano Safir que está equipado com dois motores orientáveis. 


Todos os estágios do Unha-3 consomem UDMH/N,O, em vez de UDMH/AK-27 como acontecia com o Unha-2, sendo os motores 
de maior potência. A força que desenvolve no lançamento será de 1.1312 kN em vez dos 1.137 kN como acontecia com o Unha-2. 
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Lançando o segundo Kwagmyongsong-3 


Após o lançamento falhado do Kwangmyongsong-2 a 14 de Abril de 2012 e da aparente abertura do programa espacial norte- 
coreano à imprensa internacional, um novo véu de silêncio caiu sobre as intenções daquele país asiático apesar de fazer sublinhar a 
4 de Maio a sua intenção de num futuro próximo procedeu ao lançamento de um novo satélite. 


O satélite Kwangmyongsong-3 (2) 


Os detalhes sobre a segunda versão do satélite 
Kwangmyongsong-3 (“Estrela Brilhante” ou Estrela da 
Esperança”) são escassos, mas o facto de a Coreia do Norte ter 
referido que este satélite era uma versão do anterior pode-nos 
ajudar a explicar o seu objectivo e estrutura. 


O Kwangmyongsong-3 (5 "8 41 3%) foi definido como sendo 
um satélite científico, no entanto muitos analistas duvidaram da 
verdadeira utilidade do satélite, havendo mesmo quem se refira 
ao Kwangmyongsong-3 como apenas uma caixa oca sem 
qualquer utilidade. De facto, tornava-se complicado fazer a 
autópsia do satélite sem se conseguir ver o seu interior e os 
dispositivos protuberantes pouco ajudam na análise, podendo no 
entanto tratar-se de sensores e câmaras de observação. A Coreia 
do Norte referiu que o satélite seria utilizado como um posto de 
observação meteorológica, fornecendo também dados sobre os 
recursos naturais do país. O satélite deveria ser colocado numa 
órbita polar. 


Coberto por painéis solares fixos, o satélite não tinha qualquer 
meio de propulsão ou de correcção de atitude próprio, podendo 
no entanto estar equipado com um mastro que após a sua 
entrada em órbita seria colocado em posição fornecendo assim 


um gradiente de gravidade para o estabilizar. Segundo fontes 
norte-coreanas as suas dimensões eram 1.372 x 602 x 732 mm e 
teria uma massa de 120 kg. 


O satélite Kwangmyongsong-3 





Entretanto, a 26 de Novembro, a edição digital do jornal sul- 
coreano Chosunilbo”, referia que imagens de satélite 
haviam mostrado o que pareciam partes componentes de um 
lançador a serem transportadas para a Estação de 
Lançamento de Satélites de Soahe, em Tongchang-ri. A 1 de 
Dezembro a Agência de Notícias da Coreia do Norte 
confirmava? a intenção do regime de proceder ao 
lançamento de um satélite em Dezembro de 2012. O satélite 
seria “uma segunda versão do Kwangmyongsong-3” 
fabricada pelos esforços e com tecnologia norte-coreana. O 
comunicado referia anda que “os cientistas e técnicos da 
Republica Popular da Coreia do Norte analisaram os erros 
que foram cometidos durante o lançamento anterior em 
Abril e aprofundaram o trabalho de melhoria da fiabilidade 
e precisão do satélite e do foguetão lançador, resumindo 
assim os preparativos para o lançamento.” O comunicado 
continuava referindo que o aparelho a colocar em órbita teria 
como função observar a Terra desde a órbita polar e que o 
foguetão seria lançado numa trajectória em direcção a Sul a 
partir de Sohae, localizado no condado de Cholsan, 
província de Phyongan Norte. O lançamento teria lugar entre 
10 e 22 de Dezembro e o lançador seguiria uma trajectória 
de voo segura que havia sido escolhida para que os 
diferentes estágios do lançador não afectassem os países 
vizinhos nas suas quedas. 


A 2 de Dezembro surgiam rumores de que especialistas 
iranianos estariam a prestar assistência à Coreia do Norte 
para o lançamento do foguetão Unha-3. De recordar que a 1 
de Setembro de 2012 era assinado entre a Coreia do Norte e 
o Irão um acordo para reforçar a cooperação no campo do 
desenvolvimento de mísseis balísticos e do desenvolvimento 
da industria nuclear, o que permitiu ao Irão a obtenção de 
componentes de mísseis à Coreia do Norte. A presença 
iraniana seria composta por quatro representantes do 
Ministério da Defesa do Irão e de empresas associadas. Os 
especialistas encontrar-se-ram alojados em instalações 
militares no norte do país a 85 km da fronteira com a China. 


A 3 de Dezembro, a Coreia do Norte emitia os denominados 
NOTAM (uma série de dados que estabelecem zonas de 
segurança para os aviões comerciais e embarcações no mar 
que podem ser afectados durante um lançamento orbital ou 
ensaios militares) que indicavam que a primeira janela de 
lançamento para a nova tentativa de orbitar um satélite 
abriria às 2200UTC do dia 9 de Dezembro de 2012. 
Entretanto, os Estados Unidos, a Coreia do Sul e o Japão 
referiam que esta era mais uma tentativa da Coreia do Norte 
para testar as tecnologias necessárias para o 
desenvolvimento de um míssil balístico intercontinental 
capaz de atingir o território norte-americano. 


Ao contrário do que aconteceu em Abril de 2012, neste lançamento a Coreia do Norte não abriu as suas portas à imprensa 
internacional para esta testemunhar o lançamento. Assim, as informações provenientes daquele país eram extremamente escassas e 


““N Korea 'Preparing for Rocket Launch”: http://english.chosun.com/site/data/html dir/2012/11/26/2012112600470.html 
2 <DPRK to Launch Working Satellite”, publicada no sítio da Agência de Notícias da Coreia do Norte a 1 de Dezembro de 2012. 
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muitas das informações partiam da análise de imagens de satélite que iam sendo obtidas e que mostravam as movimentações em 
Sohae. As imagens que iam sendo divulgadas pela DigitalGlobe iam permitindo aferir sobre os preparativos que estavam a decorrer 
na plataforma de lançamento. Supostamente, a 3 de Dezembro, o primeiro estágio do foguetão Unha-3 terá já sido instalado na 
plataforma de lançamento, tendo também por base informações divulgadas por um representante da Coreia do Sul à agência de 
notícias sul-coreana Yonhap. As imagens divulgadas pela DigitalGlobe a 23 e a 26 de Novembro mostravam veículos de transporte 
com os dois estágios do foguetão Unha-3 estacionados junto do edifício de integração onde os estágios são verificados antes de 
serem integrados na vertical na plataforma de lançamento. 


Nesta altura parecia haver um ritmo frenético nos preparativos para o lançamento e a 4 de Dezembro surgia a notícia de que o 
segundo estágio do lançador já se encontrava montado sobre o primeiro estágio e que os técnicos se preparavam para proceder à 
montagem do terceiro estágio. Neste dia, A Coreia do Norte notificava a UIT (União Internacional de Telecomunicações) sobre o 
seu plano para o lançamento de um satélite artificial nas semanas seguintes, referindo-se tratar de um satélite meteorológico. A UIT 
era informada que o satélite a ser lançado seria uma nova versão do satélite Kwangmyongsong-3 e que teria um período de vida útil 
de 3 anos, fazendo parte do seu programa de desenvolvimento espacial. A UIT é uma agência da ONU que está encarregada da 
regulação das telecomunicações a nível internacional entre as distintas administrações e as empresas operadoras de 
telecomunicações. Um aviso semelhante por parte da Coreia do Norte havia sido realizado em Março de 2012 antes do lançamento 
do Kwangmyongsong-3. Entretanto, a 5 de Dezembro o veículo encontrava-se já totalmente montado na plataforma de lançamento 
procedendo-se de seguida à montagem dos sistemas de instrumentação de apoio bem como câmaras de vídeo e fotográficas, antenas 
de seguimento, etc.. 


ER En o aço | — A 6 de Dezembro, e segundo fontes Sul-coreanas, 
DigitalGtobe = 38 North a elpida] o lançamento poderia ocorrer entre os dias 10 e 
Nowembor 23, 2012 November 25, dia 


l2 de Dezembro. Nesta altura, os veículos de 
abastecimento já teriam sido removidos do local, 
o que indicava que os reservatórios estariam já 
prontos a abastecer o lançador. Entretanto, e na 
continuação da guerra de propaganda dos 
resquícios da Guerra-Fria, os Estados Unidos, a 
Coreia do Sul e o Japão, fizeram deslocar 
diversas embarcações de combate para as zonas 
sob a trajectória que seria seguida pelo foguetão. 


A 7 de Dezembro notava-se um aumento de 
actividade na Estação de Lançamento de Satélites 
de Sohae, com os especialistas norte-coreanos a 
procederem a inspecções ao veículo lançador. 
Imagens obtidas pelo satélite Sul-coreano 
Arirang-3, mostravam um veículo de 
abastecimento e um compressor próximo da 
plataforma de lançamento. Aparentemente, todos 
Crane no os dispositivos de seguimento do veículo já 
postion fas estavam montados, bem como as antenas de 

changed E ai ' 
comunicações e dispositivos de gravação. Nesta 
altura, fontes Japonesas especularam que o lançamento poderia ter lugar a 17 de Dezembro, data do primeiro aniversário do 
falecimento do líder Norte-coreano Kim Jong-il. As previsões meteorológicas para o dia 10 de Dezembro indicavam céu nublado, 

melhorando no dia 11 de Dezembro. 





e | pesa ZE pu Num curto comunicado a 8 de Dezembro, um representante da Coreia do 
ndo Anal — na EN x, Norte referia que devido a diversas circunstâncias a data de lançamento do 

nz » ta satélite Kwangmyongsong-3 (2) poderia ser ajustada, sem no entanto 
especificar quais eram essas circunstâncias. A quando do comunicado havia 
nevado intensamente na Estação de Lançamento de Satélites de Sohae e esta 
poderia ser a razão maior que levaria a um adiamento. Sendo a primeira 
tentativa de executar um lançamento em tempo invernal, os preparativos 
estavam agora a decorrer mais lentamente do que previsto. Por outro lado, e 
contrariamente ao que havia sido avançado, o foguetão Unha-3 não estaria já 
totalmente montado na plataforma de lançamento a 5 de Dezembro. A 11de 
Dezembro a Coreia do Norte informava que havia decidido alargar até 29 de 
Dezembro a janela de lançamento do satélite Kwangmyongsong-3 (2). Esta 
decisão surgia aparentemente depois de terem sido descobertos alguns 
problemas técnicos no sistema de orientação do primeiro estágio do 
foguetão Unha-3. Assim, aparentemente o lançamento não teria lugar até ao dia 21 de Dezembro. 


" E) 


ei : 
a, 1a bi nº 
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Nesta altura a Coreia do Norte estava já a desenrolar um plano perfeito para enganar os serviços de informação e de inteligência 
Ocidentais, plano esse que culminaria com o lançamento do seu primeiro satélite artificial. Certamente tendo já por base as 
anteriores informações divulgadas pela Coreia do Norte relacionadas com os supostos problemas técnicos encontrados no lançador, a 
11 de Dezembro os media da Coreia do Sul e vários analistas davam a informação de que o foguetão Unha-3 havia sido removido da 
plataforma de lançamento e transportado de volta para o edifício de integração. Se assim fosse, o lançamento seria adiado por vários 
dias o que de certa forma era coincidente com as informações provenientes das fontes oficiais da Coreia do Norte que anunciaram 
um prolongamento da janela de lançamento do seu foguetão. Vários analistas basearam-se em imagens da Estação de Lançamento de 
Satélites de Sohae coberta de neve para confirmar este revés nos preparativos para o lançamento. 


Com as atenções temporariamente afastadas da Coreia do Norte, o lançamento do foguetão Unha-3 com o satélite 
Kwangmyongsong-3 (2) (4BW-3 & 2%7]) teria lugar às 0049:51UTC do dia 12 de Dezembro de 2012. As reacções 


internacionais ao lançamento não se fizeram demorar e quase todas apontavam na condenação deste acto «provocatório» por parte 
do regime de Pyongyang. 
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O lançamento apanhou de surpresa mesmo os serviços de informação norte-americanos que certamente se apoiaram nas informações 
relativas ao possível adiamento da missão. Este foi um grande feito para aquele país asiático e um verdadeiro 'momento Sputnik 
para o mundo ocidental e em especial para os Estados Unidos que não anteciparam este lançamento. Entretanto, alguns serviços de 
informação reportavam que o lançador havia se despenhado perto da costa das Filipinas, com outros a referir que o primeiro estágio 
e o segundo estágio se haviam separado como previsto. De facto, o primeiro estágio terá caído do mar a 200 km a Oeste da costa da 
Coreia do Sul às 0058UTC, com as duas metades da carenagem de protecção a caírem às 0059UTC a 300 km a Sudoeste da costa da 
Coreia do Sul. Pelas 0101UTC o lançador sobrevoava a Ilha de Okinawa e às 0105SUTC dava-se o impacto do segundo estágio a 300 
km a Este das Filipinas. 


O Kwangmyongsong-3 (2) ter-se-á separado do terceiro estágio do foguetão Unha-3 às 0059:13UTC e entrou numa órbita com um 
apogeu a 584,18 km de altitude, um perigeu de 499,70 km, inclinação orbital de 97,4º e um período orbital de 95 minutos e 29 
segundos. 


Lançamento Data Lançador Hora (UTC) Local Lançamento Carga 
1998-F04  30-Ago-98 Paektusan-l 03:07:00 Tonghae / Musudan-ri Kwangmyongsong-1 
2009-F02 | 04-Abr-09 Unha-2 02:20:15 Tonghae / Musudan-ri Kwangmyongsong-2 
2012-F01 14-Abr-12 Unha-3 22:38:55 Sohae Kwangmyongsong-3 


Kwangmyongsong-3 (2) 


2012-072  12-Dez-12 Unha-3 00:49:51 Sohae (39026 2012-0724) 





Horas após o lançamento, e segundo fontes oficiais norte-americanas citadas pela NBC News, o satélite norte-coreano 
Kwamgmyongsong-3 (2) estaria descontrolado em órbita. No entanto, e nesta altura, isto não significava necessariamente que 
haveria algum problema com o satélite. De facto, e desconhecendo-se verdadeiramente o método de estabilização orbital do veículo, 
este é um estado natural no qual muitos dos satélites se encontram após se separarem dos seus lançadores. Muito provavelmente, as 
informações que circularam relativas ao facto de o satélite estar descontrolado em órbita, foram emitidas por fontes norte-americanas 
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e poderiam estar enviesadas com o intuito de desvalorizar o lançamento do satélite, dando ênfase ao que crêem ter sido o principal 
objectivo deste lançamento, isto é, o teste da tecnologia necessária para a construção de mísseis balísticos intercontinentais. 


A 14 de Dezembro, embarcações militares da Coreia do Sul recolhiam do mar partes do primeiro estágio do foguetão Unha-3 após 
ter sido detectado a flutuar no dia anterior. Por se encontrarem em estado de guerra e devido ao facto de a Coreia do Sul considerar o 
Unha-3 como uma arma, os destroços não serão devolvidos à Coreia do Norte como deveria acontecer se fossem considerados como 
elementos de investigação espacial. 


Na Coreia do Norte comemorava-se a nível nacional o lançamento do Kwangmyongsong-3 (2) e o dirigente máximo do país, Kim 
Jon-Un, anunciava que pretendia proceder a mais lançamentos de satélites. Por seu lado, fontes oficiais da Coreia do Sul 
revelaravam que o satélite Kwangmyongsong-3 (2) estaria operacional em órbita e parecia encontrar-se em perfeitas condições 
contrariando assim os anúncios feitos pelos Estados Unidos de que o satélite se encontrava descontrolado em órbita. 





À medida que o tempo foi passando, a falta de recepção de qualquer sinal proveniente do satélite norte-coreano começou a levantar 
dúvidas sobre a sua operacionalidade em órbita. Parecendo não estar a emitir qualquer tipo de sinal para a Terra ao contrário do que 
era referido pelas autoridades daquele país, pois segundo a agência de notícias oficial da Coreia do Norte, o satélite estaria a emitir 
canções patrióticas e outros dados para a Terra. A verdade é que 


. nenhum sinal havia sido recebido por parte de observadores 
Fatal Ep ” PA AE On RAR e independentes. A ausência de sinais provenientes do satélite 
Da pet — a as indicava que este sofrera uma avaria ou então que ainda não teria 
nro “ger sido activado, o que será menos provável pois a Coreia do Norte 
sector DR Vas 8 teria todo o interesse em mostrar ao mundo o seu grande feito 


tecnológico. Uma outra hipótese é o facto de o satélite não 
possuir qualquer tipo de dispositivo emissor, sendo apenas um 
objecto passivo em órbita (o que também não será muito 
CAcesiNt s9ua provável). Entretanto, fotografias obtidas por observadores 


> sol ar E E A amadores mostravam que o satélite parecia estar estável em 
ANSH a So HBSSES órbita ao contrário do que era referido por fontes oficiais norte- 
a RR PORTER EA cs 
empueena vans E | RR Ea ' no. - 
Ro Ein, atira -— Até à edição deste número do Boletim Em Orbita não surgiram 


mais informações sobre a actividade do satélite norte-coreano. 
Por outro lado, a Coreia do Norte referiu que pretende prosseguir 

com o lançamento de satélites e assim é provável que 2013 veja 
mais actividades por parte RSS país asiático. Entretanto, as Nações Unidas decidiram sancionar as acções da Coreia do Norte ao 
impedir a colaboração entre as agências espaciais mundiais e a entidade norte-coreana responsável pela gestão do programa espacial 
daquele país. 
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Andálise dos destroços do Unha-3 


A 18 de Janeiro de 2013 o Ministério da Defesa da Coreia do Sul apresentava um relatório da análise feita aos destroços que haviam 
sido recuperados do foguetão norte-coreano Unha-3. Os destroços foram analisados entre 14 de Dezembro de 2012 e 9 de Janeiro de 
2013 nas Instalações do Instituto de Defesa Nacional (Daejon) por 52 especialistas provenientes de instituições militares, do KARI 
(a agência espacial sul-coreana) e de outras agências (possivelmente também por agências estrangeiras). O estudo debruçou-se sobre 
um motor, tanques de combustível e outros 10 artigos recuperados e que são identificados na figura seguinte (todas as imagens 
utilizadas nesta secção são provenientes do relatório referido). 
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O relatório começa por abordar as conclusões obtidas acerca do sistema de propulsão, nomeadamente à estrutura do motor principal 
e seus princípios. Na figura seguinte está representado um esquema da estrutura do motor principal. O oxidante é fornecido à câmara 
de combustão do motor principal (4) através do sistema da turbo-bomba (1) e do regulador de fluxo de oxidante (2), e parte do 
oxidante é fornecido à câmara de combustão do motor auxiliar. Por seu lado, o combustível é fornecido através do sistema da turbo- 
bomba (1) e do regulador de fluxo de combustível à câmara de combustão do motor principal e à câmara de combustão do motor 
auxiliar. Ar comprimido é utilizado para a pressurização dos tanques de oxidante e de combustível para assim proporcionar um fluxo 
regular de combustível e de oxidante a cada motor. 
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O sistema da turbo-bomba (que envia combustível e oxidante ao motor com uma pressão constante) 
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O sistema de arrefecimento impede o sobreaquecimento do motor ao arrefecer o combustível antes de entrar no motor. 
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As duas imagens em cima mostram os motores auxiliares. Estes quatro motores estão localizados entre os quatro motores principais 
do primeiro estágio. Cada um produz uma força de 3 toneladas e pode rodar +/- 36º para controlar a direcção do veículo. 
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A imagem ao lado mostra a estrutura do tanque de 
combustível. O combustível utilizado é querosene com 
alguns componentes adicionais de hidrocarbono. O 
tanque de combustível é fabricado numa liga de 
magnésio (AlMg6), que consiste em 94% de alumínio e 
6% de magnésio. O tamanho do tanque de combustível é 
dois terços do tamanho do tanque de oxidante. Na 
imagem são identificados: (1) a entrada de combustível, 
(2) *3” parte da designação do foguetão, (3) pamel para 
verificação do nível de combustível e (4) saída do 
combustível. 


Na página seguinte faz-se a análise visual do tanque de 
oxidante. O oxidante utilizado no foguetão Unha-3 é 
ácido nítrico HNO3. Na imagem são identificados: (1) 
entrada de oxidante, (2) estruturas de apoio da 
fuselagem, (3) designação do foguetão “Unha”, (4) saída 
de oxidante, (5) porta de exaustão que permite a 
ventilação do ar durante o processo de abastecimento do 
oxidante e permite a verificação do nível. 
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(1) Ouádizer inlet 


Wedd lines 





O tanque de oxidante é fabricado 
numa liga de magnésio (AlIMg6) para 
impedir a corrosão pelo ácido nítrico 
e para reduzir o seu peso. O tanque é 
composto por várias partes soldadas 
de forma manual. As soldas não são 
uniformes e foram realizadas 
utilizando técnicas grosseiras. Os 
analistas concluíram que as barras de 
suporte e estruturas circulares foram 
colocadas no interior do tanque para 
impedir o redemoinho e as flutuações 
dos líquidos no interior (o oxidante 
terá um peso total estimado em 48 
toneladas). 


Na imagem ao lado faz-se análise do 
exterior do tanque de oxidante: (1) 
câmara, (2) cobertura da entrara do 
gás de pressurização, (3) marcas dos 
motores de travagem, (4) conduta do 
sistema eléctrico. 


A câmara montada na fuselagem do 
primeiro estágio transmitiu o estado 
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do motor para o solo em tempo real. A cobertura da entrara do gás de pressurização é presumivelmente utilizada para proteger a 
canalização que leva o gás para o tanque de oxidante e para proteger outros cabos eléctricos. O motor de travagem é utilizado 
durante a separação entre o primeiro e o segundo estágio, para travar o primeiro estágio e assim garantir uma distância segura do 
segundo estágio. Foram instalados quatro motores de travagem na zona de ligação entre os tanques de combustível e de oxidante. 
Marcas dos gases de exaustão provenientes dos motores de travagem são visíveis no corpo do veículo. 


A separação entre o 
primeiro e o segundo 
estágio é feita através da 
utilização de um sistema 
MDF (Mild Detonation 
Fuse), e consiste em 
dispositivos de corte nos 
pontos A e B (imagem ao 
lado), além de motores 
de aceleração (6) e de 
motores de travagem (4). 
Os motores de aceleração 
e de travagem alteram a 
velocidade dos dois 
estágios para garantir 
uma distância segura 
entre os dois após a 
separação. Duas antenas 
UHF de finalização de 
voo separadas por 180º 
são utilizadas para um 
controlo preciso da 
fuselagem. 


Stage 2 









|| 
2 
no 


Connection between tanks 


Stage 1 


A construção do Unha-3 
utilizou produtos de 
fabrico interno como 
produtos internacionais. 
Os produtos importados 
| foram utilizados na 
e PE aa E E maior parte dos sensores 
A Ea A e dispositivos 
Flight termination UHF antenna (2) electrônicos, incluindo 
dispositivos de detecção 
| de temperatura 
(conversores DCDC, sensores de temperatura), dispositivos eléctricos, sensores de pressão, etc. os motores de aceleração e alguns 
dispositivos electrónicos foram fabricados na Coreia do Norte. 





Conclusões finais 


O foguetão Unha-3 utilizou quatro motores Nodong de 27 toneladas, tal como esperado, e utiliza quatro motores auxiliares cada um 
com 3 toneladas de força, para um total de 120 toneladas. Os motores auxiliares melhoraram a força e o controlo de direcção do 
foguetão. 


Os tanques de combustível e de oxidante tinham a estrutura esperada. Conformou-se que são fabricados em ligas leves de alumínio e 
magnésio para impedir a corrosão pelo HNO3 e para reduzir o seu peso. 


Os dispositivos de detecção de temperatura (conversores DCDC, sensores de temperatura), sensores de pressão e alguns dispositivos 
electrônicos e cablagens, são produtos comerciais importados, mas as outras partes do veículo são presumivelmente fabricadas pela 
Coreia do Norte. 


Apesar dos limites à Coreia do Norte para obter tecnologias avançadas e outras partes devido às sanções por parte da comunidade 
internacional, determina-se que através da experimentação e experiência possam aumentar a capacidade dos veículos deste tipo 
(mísseis balísticos de longo alcance e lançadores espaciais). 
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A longa marcha do Góktiirk-2 


O último lançamento orbital da China em 2012 ficou marcado por 
mais uma missão comercial com o lançamento do satélite turco de 
observação da Terra, Góktiirk-2. O lançamento teve lugar a 18 de 
Dezembro de 2012 e foi levado a cabo por um foguetão CZ-2D 
Chang Zheng-2D a partir da Plataforma de Lançamento 603 do 
Complexo de Lançamento LC43. 


O Goktiirk-2 


O programa Góktiirk-2 e um projecto de desenvolvimento de um 
satélite tecnológico e de observação da Terra que é o primeiro 
satélite turco de observação da Terra que foi financiado com fundos 
do Conselho Científico e de Investigação Tecnológica da Turquia 
(TUBITAK). O contrato para o desenvolvimento do satélite foi 
assinado pelo Ministério da Defesa, pelo TUBITAK e pelo 
consórcio TUBITAK UZAY-TAI a 13 de Abril de 2007, tornando- 
se efectivo a 1 de Maio desse ano. 


Com o desenvolvimento do projecto Góktiirk-2, não só foram 
desenvolvidas as capacidades e recursos turcos para os sistemas 
espaciais (tais como novas tecnologias, novas infra-estruturas e 
capacidade humana), mas os requisitos das forças armadas do país e 
de outras instituições públicas foram cumpridos. O 
desenvolvimento do Góktiirk-2 foi um verdadeiro esforço para 
desenvolver um sistema de satélite e as capacidades de 
desenvolvimento e projecção de subsistemas, bem como estabelecer 
uma plataforma de satélite para futuras missão de detecção remota. 


A principal carga do satélite consiste num sistema de observação 
multiespectral. O satélite está especificado para um tempo de vida 
operacional de cinco anos numa órbita sincronizada com o Sol a 
uma altitude média de 700 km. O satélite será capaz de obter uma 
resolução pancromática de 2,5 metros e uma resolução 
multiespectral de 10 metros. A sua missão terá um papel duplo civil 
e militar, com aplicações na gestão de desastres, situações de 
emergência, controlo ambiental, planeamento e mapeamento, 
observação da cobertura dos solos, vigilância das zonas costeiras, 
monitorização dos ecossistemas, recursos aquáticos, etc. A sua 
massa no lançamento era de 250 kg 





os 


Os painéis solares e o sistema de controlo de abertura dos painéis solares foram desenvolvidos pela empresa alemã SpaceTech 
GmbH, de Immenstaad. O sistema de geração de energia solar é composto por três painéis solares incluindo a estrutura fotovoltaica, 
os mecanismos de abertura dos painéis solares e os sistemas electrónicos (pyro drive module PDM) que executam a sequência de 
abertura dos mecanismos. O contrato dos paneis solares incluiu a entrega de três modelos de voo e três unidades de qualificação. Um 
destes painéis de qualificação foi equipado com células activas, enquanto que os restantes dois eram modelos. Cada um dos três 
painéis consiste de quatro conjuntos cada um com linhas de 20 células. 
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O foguetão CZ-2D Chang Zheng-2D 


O foguetão lançador chinês CZ-2D Chang Zheng-2D (fik 5] Xir), fabricado pela Academia de Tecnologia Espacial de 
Xangai, é um veículo a dois estágios destinado a colocar satélites em órbitas terrestres baixas. O seu primeiro estágio é semelhante 
ao do foguetão lançador CZ-4 Chang Zheg-4, bem como o seu segundo estágio exceptuando uma secção de equipamento melhorada 
em relação ao CZ-4. 


O €CZ-2D Chang Zheng-2D tem a capacidade de colocar uma carga de 3.500 kg 
numa órbita a uma altitude de 200 km com uma inclinação de 28,0º em relação ao 
equador terrestre ou uma carga de 1.300 kg para uma órbita sincronizada com o Sol 
a uma altitude de 645 km. No lançamento desenvolve 2.961,6 kN, tendo uma massa 
total de 232.250 kg, um comprimento de 41,056 metros e um diâmetro de 3,35 
metros. 


O CZ-2D Chang Zheng-2D é principalmente lançado desde o Complexo de 
Lançamento LC-43 do Centro de Lançamento de Satélites de Jiuquan (áreas LA-2B 
“138” e SLS-2 *603”), mas pode também ser lançado desde Xichang e Taryuan. 


O primeiro lançamento do CZ-2D teve lugar a 9 de Agosto de 1992 (O800UTC) 
quando o veículo Y1 colocou em órbita o satélite recuperável FSW-2 (1) (22072 
1992-0514). 


e emo Segundo Estágio 
Estágio estágio L-35 
L-138 


DO Motor principal 
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Massa (kg) 39.550 


= E | 
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Impulso específico (m/s) 289 297 282 
Diâmetro carenagem (m) 





























O CZ-2D Chang Zheng-2D pode utilizar dois tipos de carenagens de protecção 
distintas dependendo do tipo de carga a colocar em órbita. A carenagem Tipo A tem 
um diâmetro de 2,90 metros (com esta carenagem o lançador tem um comprimento 
total de 37,728 metros) e a carenagem Tipo B tem um diâmetro de 3,35 metros 
(comprimento total de 41,056 metros). 


A tabela na página seguinte mostra todos os lançamentos levados a cabo pelo 
foguetão CZ-2D Chang Zheng-2D. 


l — carenagem de protecção; 2 — carga; 3 — secção de suporte; 4 — secção 
frontal do tanque de oxidante do segundo estágio; 5 — secção de equipamento; 
6 — secção Interestágio; 7 — tanque de oxidante do segundo estágio; 8 — secção 
inter-tanque; 9 — tanque de combustível do segundo estágio; 10 — motores 
vernier do segundo estágio; 11 — motor principal do segundo estágio; 12 — 





secção central interestágio; 13 — estrutura central interestágio; 14 — tanque de 
oxidante do primeiro estágio; 15 — secção inter-tanque; 16 — tanque de 
combustível do primeiro estágio; 17 — secção de transição posterior; 18 — 
aletas de estabilização; 19 — motor do primeiro estágio 
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Lançamento 
1992-051 
1994-037 
1996-059 
2003-051 
2004-039 
2005-025 


2005-033 


2007-019 


2008-056 


2008-061 
2009-069 
2010-027 


2010-040 


2010-047 


2011-068 


2012-020 
2012-052 


2012-073 


Veículo 
lançador 


Yi 
TA 
Y3 
Y4 
Y5 
Y6 


pd 


Y8 


Y12 


Y9 
Y10 
Y15 


Y14 


Yi 


Y19 


Y17 
Y16 


Y13 (2) 


Lançamentos realizados pelo foguetão CZ-2D Chang Zheng-2D 


Data de 
Lançamento 


9-Ago-92 
3-Jul-94 
20-Out-96 
3-Nov-03 
27-Set-04 
5-Jul-05 


29-Ago-05 


25-Mai-07 


5-Nov-08 


1-Dez-08 
9-Dez-09 
15-Jun-10 


24-Ago-10 


22-Set-10 


20-Nov-11 


6-Mai-12 
29-Set-12 


18-Dez-12 
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Hora (UTC) 
08:00:00 
08:00:00 
07:20:00 
07:20:04 
08:00:04 
22:40:00 


08:45:04 


07:12:00 


00:15:06,909 


04:42:00 
08:42:00 
01:39:04,115 


07:10:04,075 


02:42:00,835 


00:15:04,609 


07:10:04,736 
04:12:04,576 


16:13:04,719 


Local de 
Lançamento 


Jiuquan, 138 
Jiuquan, 138 
Jiuquan, 138 
Jiuquan, 603 
Jiuquan, 603 
Jiuquan, 603 


Jiuquan, 603 


Jiuquan, 603 


Jiuquan, 603 


Jiuquan, 603 
Jiuquan, 603 
Jiuquan, 603 


Jiuquan, 603 


Jiuquan, 603 


Jiuquan, 603 


Jiuquan, 603 
Jiuquan, 603 


Jiuquan, 603 


Satélites 


Fanhui Shi Weixing-2 (1) 
(22072 1992-0514) 
Fanhui Shi Weixing-2 (2) 
(23145 1994-0374) 
Fanhui Shi Weixing-2 (3) 
(24634 1996-0594) 
Fanhui Shi Weixing-3 (1) 
(28078 2003-0514) 
Fanhui Shi Weixing-3 (2) 
(28424 2004-0394) 
Shijian-7 
(28737 2005-0254) 
Fanhui Shi Weixing-3 (3) 
(28824 2005-0334) 
Yaogan Weixing-2 
(31490 2007-0194 
Zheda Pixing-1 
(31491 2007-019B) 
Shiyan Weixing-3 
(33433 2008-0564) 
Chuangxin-l (2) 
33434 2008-056B) 
Yaogan Weixing-4 
(33446 2008-0614) 
Yaogan Weixing-7 
(36110 2009-0694) 
Shijian-12 
(36596 2010-0274) 
Tianhui-l 
(36985 2010-0404) 
Yaogan Weixing-11 
(37165 2010-0474) 
Zheda Pixing-lA (1) 
(37166 2010-047B) 
Zheda Pixing-lA (2) 
(37167 2010-047C) 
Chuangxin-1 (3) 
(37930 2011-0684) 
Shiyan Weixing-4 
(37931 2011-068B) 
Tianhui-1B 
(38256 2012-0204) 


VRSS-1 “Francisco de Miranda 


(38782 2012-0524) 
Góoktiirk-2 
(39030 2012-0734) 
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Lançamento do Góktuúrk-2 


O Góktiirk-2 foi enviado para a China a 6 de Novembro de 2012, tendo chegado a Jiuquan no dia seguinte. Logo após a sua chegada 
e depois de ser removido do contentor de transporte, o satélite foi submetido a um conjunto de testes para verificar a sua integridade 
após o longo voo desde a Turquia. Nas semanas seguintes o satélite foi submetido a testes eléctricos, mecânicos e funcionais (que 
terminaram a 7 de Dezembro), sendo posteriormente abastecido com os propolentes necessários para as suas manobras orbitais e 
colocado no interior da carenagem de protecção. 


A 2 de Dezembro era anunciado pelos media turcos que o lançamento iria ter lugar às 1612:56UTC do dia 19 de Dezembro e que a 
separação do satélite do segundo estágio do foguetão lançador estava prevista para as 1626:45UTC. O primeiro sinal do Góktiirk-2 
deveria ser recebido pelas 1925UTC. 





No dia 17 de Dezembro o lançamento era antecipado em 24 horas devido às previsões de mau tempo no Centro de Lançamento de 
Satélites de Jiuquan. O lançamento do Góktiirk-2 acabaria por ter lugar às 1613:04,719UTC do dia 18 de Dezembro de 2012. Sendo 
um lançamento nocturno, o foguetão CZ-2D Chang Zheng-2D (Y 13) iluminou toda a zona do lançamento à medida que 1a ganhando 
altitude até se tornar um ponto brilhante no céu escuro. 


and stage vernier SCILV Separation 
engines shut down 
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Todas as fases do lançamento decorreram como previsto. Após a ignição dos motores do primeiro estágio do foguetão lançador CZ- 
2D Chang Zheng-2D, o veículo rapidamente abandonou a plataforma de lançamento “603º do Complexo de Lançamento LC43 e 
dirigiu-se para o seu azimute de voo. A fase inicial da ascensão é acompanhada com a queda de placa de isolamento térmico que 
envolvem a carenagem de protecção do satélite. A ignição do primeiro estágio teve uma duração de 2 minutos e 36 segundos 
(156,75), altura em que se dá a separação entre este estágio e o segundo estágio que entretanto entra por sua vez em ignição. De 
seguida, tem lugar a 3 minutos e 6 segundos (186,7s) a separação das duas metades da carenagem de protecção. Dispositivos 
pirotécnicos cortam as ligações que mantêm as duas metades da carenagem unidas e de seguida um sistema de molas afasta-as, 
dando-lhes o impulso necessário para não colidirem com o segundo estágio que segue o seu voo. O final da queima do segundo 
estágio ocorre em duas fases bem distintas. Primeiro, a 5 minutos e 23 segundos (323, 6s) ocorre o final da queima do motor 
principal do segundo estágio enquanto que os motores vernier continuam a funcionar até 12 minutos e 8 segundos (728,6s), altura 
em que terminam a sua queima. A separação do satélite Góktiirk-2 ocorria a cerca de 12 minutos e 54 segundos (7773,6s) após a 
ignição do primeiro estágio. O satélite ficou colocado numa órbita inicial com um apogeu a 689 km de altitude, perigeu a 669 km de 
altitude e inclinação orbital de 98,2º. 
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O último lançamento orbital de 2012 


O culminar de um ano cheio de sucesso para a Arianespace marcou o último lançamento orbital de 2012. Reforçando a sua posição 
no mercado internacional de lançamento de satélites, em 2012 a Arianespace introduziu um novo lançador, o foguetão Vega, e 
consolidou as operações do foguetão Soyuz-ST a partir do CSG Kovurou. Por seu lado, o foguetão Ariane-SECA provou mais uma 
vez a sua robustez e fiabilidade ao lançar os mais variados satélites de comunicações e ao enviar mais um veículo de carga para a 
estação espacial internacional (na sua versão Ariane-5ES). 


O último lançamento de 2012 colocou em órbita dois novos satélites de comunicações: o Skynet-5SD, um satélite de comunicações 
militares seguras para o Reino Unido, e o Mexsat-3 (Bicentenario), um satélite comercial de comunicações para o México. 


A carga da missão VAZ]: Skynet-5D e Mexsat-3 (Bicentenario) 


O satélite Skynet-5D foi construído pela Astrium para a Astrium Services. Segundo um 

contrato feito com o Ministério da Defesa da Grã-Bretanha, a companhia baseada em 

e ASTIRILIM Stevenage, Reino Unido, irá 
= proporcionar serviços de voz e dados 
seguros de alta velocidade para as 

forças armadas britânicas, para a NATO 


SNVYNET e para outros países, tais como os 
Estados Unidos, Portugal e Austrália. 





As cargas de comunicações do Skynet-5SD foram construídas pela Astrium em 
Portsmouth, Reino Unido. A montagem final e testes foram realizados nas 
instalações de Toulouse, França. O satélite completa assim um sistema de satélites 
triplo (Skynet-SA, Skynet-5B e Skynet-5C). A série Skynet-5 complementa e 1rá 
eventualmente substituir a série de satélites Skynet-4, também construída pela 
Ástrium, e pertencente e operada pela Astrium Services. 


Este sistema proporciona ligações com terminais terrestres, navais e aéreos, através 
de terminais encriptados e transmissões de dados a alta velocidade. 





O acordo para construir e lançar o 4º satélite 
da família Skynet-5 data de princípios de 
2010. O Skynet-5D irá reforçar e apoiar o 
Skynet-5B ao cobrir o Médio Oriente, África 
e Ásia, enquanto que o Skynet-5B continua a 
cobrir a Europa e a África. 


PA ás ; a E BY As melhorias incorporadas no Skynet-5D irão 
O e torná-lo no mais utilizado satélite da Astrium 
Services. Por exemplo, a maior capacidade 
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dos seus tanques 1rá permitir a optimização da sua posição orbital. 


O Skynet-5D tem por base a plataforma Eurostar-3000SX e tinha uma massa de 4.844,4 kg no lançamento. A sua vida útil em órbita 
deverá ser de 15 anos. O satélite é estabilizado nos seus três eixos espaciais na separação do lançador, durante as fases orbitais 
iniciais e durante a sua vida orbital operacional. 


O sistema MEXSAT é o sistema de telecomunicações da próxima geração do governo federal mexicano, sendo dirigido pela 
Secretaria de Comunicaciones y Transportes de México (SCT). O programa MEXSAT é um sistema de comunicações que consiste 
em três satélites, duas estações no solo, rede de sistemas operacionais associados, e terminais de utilização. O sistema de satélites 
consiste num satélite FSS (Fixed Satellite Services), denominado MEXSAT Bicentenário, projectado e construído pela Orbital 
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Sciences Corporation, e dois satélites MSS (Mobile Satellite Services), projectados e construídos pela Boeing Company (MEXSAT 


Centenario e MEXSAT Morelos 3) 
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LA innovation You Can Count On” 





O sistema MEXSAT será utilizado por todos os departamentos 
governamentais mexicanos, isto é, pelo SEDENA (Defesa), 
SEMAR (Marinha), SEGOB (Negócios Estrangeiros), PGR 
(Justiça) e SSP (Interior), tendo assim acesso ao um serviço de 
comunicações por satélite tecnologicamente avançado, flexível, 
e fiável. O sistema MEXSAT será utilizado em tele-medicina, 
educação rural e ajuda em desastres. 


Este sistema representa a terceira geração de satélites 
governamentais mexicanos e deverá estar operacional até 2028. 
A SCT já desenvolveu os satélites Morelos-1 e Morelos-2 nos 
anos 80 e os satélites Solidariedad-1 e Solidariedad-2 nos anos 
90. A TELECOM foi designada como a operadora do sistema 
MEXSAT 


TELECOMM 





MTELEGRAFOS 





O satélite é baseado na plataforma Star-2.4E desenvolvida pela Orbital Sciences Corporation, que este ano comemora o seu 
30ºaniversário. A seguinte tabela mostra as principais características do satélite 





Dimensões (m) 


Capacidade de Transmissão 


e Lodi 
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4,90 x 3,30 x 2,50, envergadura 18 metros 
Massa (kg) 2.934,3 (lançamento) 


Carga > 6.750kW 
Energia | 
2 baterias de 10es de lítio 
Biliquida (MMH & NTO) 
Propulsão Motor de apogeu 454 N e motores 22 N/0,9N/0,3 N para 
controlo orbital 


En Rotação longitudinal na separação; estabilização nos três eixos 
Estabilização no Fa 
espaciais em órbita operacional 


12 repetidores banda Ku 





12 repetidores banda C 





Posição Orbital 114,9º Oeste 
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O Ariane-SECA 


O super lançador europeu Ariane-SECA é um lançador a dois 
estágios, auxiliados por dois propulsores laterais a combustível 
sólido. O Ariane-SECA tem um peso bruto de 777.000 kg, podendo 
colocar 16.000 kg numa órbita a 405 km de altitude com uma 
inclinação de 51,6º em relação ao equador terrestre ou então 10.500 
kg numa órbita de transferência para a órbita geossíncrona. No 
lançamento desenvolve 1.566.000 kgf. Tem um comprimento total 
de 59,0 metros e o seu diâmetro base é de 5,4 metros. 










Os propulsores laterais de combustível sólido desenvolvem mais de 
4 dsptrdor so penar 90% da força inicial no lançamento. Designados P241 (Ariane-5 
LDA E EAP “Etage Acceleration a Poudre”) cada propulsor tem um peso 
bruto de 278.330 kg, pesando 38.200 kg sem combustível e 
desenvolvendo 660.000 kgf no vácuo. O Tes é de 275 s (Ies-nm de 
250 s) e o Tqg é de 130s. Os propulsores laterais têm um 
comprimento de 31,6 metros e um diâmetro de 3,05 metros. Estão 
equipados com um motor P241 que consome combustível sólido 
constituído por uma mistura de 68% de perclorato de amônia 
(oxidante), 18% de alumínio (combustível) e 145 polibutadieno 
- Estágio erngênico (substância aglutinante). 

SEU PENA (ERC-A 


Ads piso Infenar 


Cone 0 


Secção de Cimento 
rVEB! 


Composição | 

RR Cada propulsor é composto por três segmentos. O segmento inferior 

; je. tem um comprimento de 11,1 metros e está abastecido com 106,7 t 

pa d lente; | | de 10,17 
insane do ESTA) e propo ente, O segmento central tem um comprimento de 10, 

metros e está abastecido 107,4 t de propolente, finalmente o 

segmento superior (ou frontal) tem um comprimento de 3,5 metros e 

está abastecido com 23,4 t de propolente. Sobre o segmento superior 

-. Proitsor dpdenal está localizada uma ogiva com um sistema de controlo. O processo 

O de combastivel de ignição é iniciado por meios pirotécnicos (assim que o motor 

STO EMP) gi Cp E pa e DS 

criogéênico Vulcan do primeiro estágio estabiliza a sua ignição) e o 

propolente sólido queima a uma velocidade radial na ordem dos 7,4 

Esdrgio Cmogênico mm/s (a queima é realizada de dentro para fora). O controlo de voo é 

Ennio! (ERC feito através da tubeira móvel do propulsor que é conduzida 

actuadores controlados hidraulicamente 


O primeiro estágio do foguetão Ariane-SECA, denominado H173 
(EPC “Etage Principal Cryotechnique”), tem um comprimento de 
30,5 metros e um diâmetro de 5,46 metros. Tem um peso bruto de 
186.000 kg e um peso sem combustível de 12.700 kg. No 
lançamento desenvolve 113.600 kgf (vácuo), com um Tes de 434 s 


(Iles-nm de 335 s) e um Tq de 650 s. O seu motor 
criogéênico Vulcain-2 (com um peso de 1.800 kg, 
diâmetro de 2,1 metros e comprimento de 3,5 metros) é 
capaz de desenvolver 132.563 kgf no vácuo, com um 
les 440 s e um Tq de 605 s. Tal como o Vulcan, 
utilizado no primeiro estágio do Ariane-5G, o Vulcain- 
2 consome LOX e LH». O Vulcain-2 é desenvolvido 
pela Snecma. 


O H173 é capaz de transportar mais 15.200 kg de 
propolente devido a modificações feitas no tanque de 
oxigénio líquido. Na parte superior do H173 encontra- 
se a secção de equipamento VEB (Vehicle Equipment 
Bay) do Ariane-SECA onde são transportados os 
sistemas eléctricos básicos, sistemas de orientação e 
telemetria, e o sistema de controlo de atitude. A secção 
de equipamento é desenvolvida pela Astrium SAS e tem 
uma altura de 1,13 metros e um peso de 950 kg. 
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Lançamento Missão Veículo lançador pata de Hora Satélites 


Lançamento 
a YahsSat-1A (37392 2011-0124) 
2011-012 VA201 L558 30-Mar-11 21:37:00 Intelsat New Dawn (373932011-011B) 
GSAT-8 “Insat-4G” (37605 2011-0224) 
ST-2 (37606 2011-022B) 
Astra-1N (37775 2011-0414) 
BSAT-3c/JCSAT-110R (37776 2011-041B) 
Arabsat-5C (37809 2011-0494) 
SES-2/CHIRP (37810 2011-049B) 
JCSAT-13 (38331 2012-0234) 
Vinasat-2 (38332 2012-023B) 
Jupiter-1/EchoStar-17 (38551 2012-0354) 
MSG-3 (38552 2012-035B) 
Intelsat-20 (38740 2012-0434) 
Hylas-2 (38741 2012-043B) 
Astra-2F (38778 2012-0514) 
GSAT-10 (38779 2012-051B) 
Eutelsat-21B/W64A (38991 2012-0624) 
Star One C-3 (38992 2012-062B) 
Skynet-5D (39034 2012-0754) 
Mexsat-3 *Bicentenario” (39035 2012-075B) 


2011-022  VA202 L559 20-Mai-11 20:37:00 


2011-041  VA203 L560 6-Ago-11 22:53:30 


2011-049  VA2Z204 L561 21-Set-11 21:23:00 
2012-023 VA206 L562 15-Mai-12 21:33:00 
2012-035  VA207 L563 5-Jul-12 21:36:00 
2012-043 VA208 L564 2-Ago-12 21:50:00 
2012-051  VA209 L565 28-Set-12 21:18:00 
2012-062  VA210 L566 10-Nov-12 21:05:00 


2012-075  VAZM L567 19-Dez-12 21:49:07 





Caracteristicas do veículo L567 


A missão VA211 foi o 67º lançamento do foguetão Ariane-5 e o 7º em 2012, seguindo uma série de 
52 voos bem sucedidos consecutivos. Este foi o 11º Ariane-SECA da fase de produção PB que foi 
assinado em Março de 2009 para garantir a continuidade dos serviços de lançamento após a 
finalização da fase de produção PA que foi constituída por 30 veículos. A fase de produção PB será 
composta por 35 Ariane-SECA e cobre o período de 2010 a 2016. Consequentemente, o lançador 
L567 é o 41º lançador a ser entregue à Arianespace, integrado e verificado sob a responsabilidade 
da Astrium. 


Na sua configuração de carga dupla e utilizando o sistema Sylda-5 “A” (Sylda-5 n.º 53-A, 
desenvolvido pela Astrium ST)) e uma carenagem longa (construída pela RUAG Aerospace AB) 
com uma altura total de 17 metros e um diâmetro de 5,4 metros, o satélite Skynet-5SD ocupou a 
posição superior colocado sobre um adaptador PAS 1194€ Variante A (desenvolvido pela EADS- 
CASA) e o satélite Mexsat-3 ocupa a posição inferior colocado sobre um adaptador PAS 93758 
(desenvolvido pela RUAG Aerospace AB) no interior do adaptador Sylda-5SA. A carenagem estava 
protegida pelo produto FAP (Fairing Acoustic Protection), que é utilizado desde a missão V175 
(veículo L534). 


O lançador pode ser dividido em duas partes: o Sistema Composto Superior (SCS) e o Sistema 
Composto Inferior (SCI. O SCS é composto pela carenagem, pela estrutura de transporte de carga 
Sylda-5 e pelo conjunto formado pelo estágio superior criogénico ESC-A, pela secção de 
equipamento (VEB — Vehicle Equipment Bay) e por um Cone 3936. Por sua parte, o SCI incorpora o 
estágio criogénico principal EPC (H175) com o motor Vulcain-2 e dois propulsores laterais de 
combustível sólido EAP (P240). 


A missão VAZIO 


| | O principal objectivo da missão VA211 era o de colocar os satélites Skynet-5SD e Mexsat-3 numa 

| órbita de transferência para a órbita geossincrona com um apogeu a 35.786 km de altitude, perigeu a 

il 250 km de altitude, inclinação orbital de 2,0º, argumento do perigeu de 178º e longitude do nodo 
ascendente de -118,751º. 





| 
E. 


É Este valor é em relação a um eixo fixo (H, — 3s) e passando pelo complexo de lançamento ELA3. O H, é a referência temporal 
básica (1 s antes da válvula de hidrogénio da câmara de combustão do motor Vulcain ser aberta). A ignição do Vulcan ocorre a Ho + 
ZTE: 
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Tendo em conta os adaptadores de carga e a estrutura Sylda-5, a performance total requerida do lançador para a órbita descrita era de 
8.636,6 kg (o recorde de performance de voo é de 10.183 kg estabelecido na missão V208 a 2 de Agosto de 2012 pelo foguetão 
Ariane-SECA (L564) para uma órbita standard com uma inclinação de 6º. Isto também demonstra a capacidade do lançador em 
termos de massa de carga. Parte da margem de performance é utilizada para reduzir a inclinação da órbita alvo. 
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Tomando Ho como a referência temporal básica (Is antes da abertura da válvula de hidrogénio na câmara de combustão do motor 
Vulcan do primeiro estágio EPC), a ignição do Vulcam ocorre a Hç+2,7s. A confirmação da operação normal do Vulcan autoriza a 
ignição dos dois propulsores laterais de combustível sólido (EAP) a Hç+7,05s, levando ao lançamento. 


A massa no lançamento é de cerca de 775.000 kg e a força inicial é de 13.000 kN (dos quais 90% é originada pelos EAP). Após uma 
ascensão vertical de 5s para permitir que o lançador deixe o complexo ELA3, incluindo, em particular, os pilões eléctricos, o 
foguetão executa uma operação de inclinação no plano da trajectória, seguindo-se uma operação de rotação cinco segundos mais 
tarde para posicionar o plano dos EAP perpendicularmente ao plano da trajectória. O ângulo de azimute de lançamento foi de 92º em 


relação a Norte. 





1 - lgnição EAP 

2 - Separação EAP 

3 - Separação da Carenagem 
4 - Separação EPL 

5 - Queda EPC 

6 - Injecção orbital pelo ESC-A 
7 - Fases SCAR 
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A fase de voo dos EAP continua a 
um ângulo de incidência nulo ao 
longo do voo atmosférico e até à 
separação dos propulsores 
laterais. O propósito destas 
operações é o de optimizar a 
trajectória e assim maximizar a 
performance, obter uma ligação 
rádio satisfatória com as estações 
no solo, e cumprir as cargas 
estruturais e limites de controlo 
de atitude. A sequência de 
separação dos EAP é iniciada 
quando um limite de aceleração é 
detectado, quando o nível de 
força do propolente sólido baixa. 
A separação ocorre no segundo 
imediato. Este é o tempo de 
referência H,, e ocorre a cerca de 
Hot142s a uma altitude de 65,8 
km e a uma velocidade relativa de 
2,0115 km/s. 


106 


No resto do voo na fase EPC, o veículo segue uma regra de altitude controlada em tempo real pelo computador de bordo tendo por 
base informações recebidas pela unidade de navegação. Esta regra optimiza a trajectória ao minimizar o tempo de queima e 
consequentemente o consumo de propolente. 


A carenagem de protecção é 
separada durante a fase de voo 
EPC logo que os níveis de 
fluxo | aerodinâmico são 
suficientemente baixos para 
não terem impacto na carga. 
Para a missão VA2II, a 
separação da carenagem 
ocorreu a uma altitude de 
111,6 km, 204 segundos após 
o lançamento. A fase de 
propulsão EPC tem como 
objectivo uma órbita 
predeterminada | estabelecida 
em relação a requisitos de 
segurança e á necessidade de 
controlar a operação quando o 
EPC cai de volta para a Terra 
no Oceano Atlântico. 


O final da queima do motor 
Vulcan ocorre quando são 
atingidas as seguintes 
características orbitais: apogeu 
a 221,9 km de altitude, 
perigeu a -1.140,3 km de 
altitude, inclinação orbital de 
7,15º, argumento do perigeu 
de -37,61º e longitude do nodo 
ascendente de -130,16º. Este é 
o tempo de referência H, e 
ocorre a Hçt+540,5s. 


O estágio criogénico principal 
cai então para o Atlântico após 
a separação, destruindo-se 
numa reentrada atmosférica a 
uma altitude entre os 80 km e 
os 60 km devido às cargas 
geradas pelo atrito. O estágio 
deve ser despressurizado para 
evitar o risco de explosão 
devido ao sobreaquecimento 
do hidrogénio residual. Uma 
válvula lateral do tanque de 
hidrogénio, actuada por um 
temporizador que é activado 
pela separação do EPC, é 
utilizada para este propósito. 
Esta força lateral é também 
utilizada para fazer com que o EPC entre numa rotação, reduzindo assim a dispersão dos detritos originados na reentrada. O ângulo 
de reentrada do estágio criogéênico é de -3,75º e a longitude do ponto de impacto é registada a 5,34º O. 
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O voo do ESC-A tem uma duração de cerca de 16 minutos. Esta fase de voo é finalizada por um comendo enviado pelo OBC, 
quando o computador estima, a partir de dados calculados pela unidade de orientação inercial, que a órbita alvo foi atingida. Esta é a 
referência temporal H; e ocorre a Hç+1.507,1s. 


O propósito da fase balística seguinte é o de: a) orientar o conjunto na direcção requerida para a separação dos dois satélites e na 
direcção necessária para a separação do adaptador Sylda-5; b) estabilização nos três eixos espaciais antes da separação do satélite 
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Skynet-5B e depois do adaptador Sylda-5; c) lenta rotação transversal antes da separação do Mexsat-3; d) separação dos satélites 
Skynet-5B e Mexsat-3, além do adaptador Sylda-5; e) rotação final do conjunto a 45º/s; e f) despressurização do estágio ESC-A 
(tanques de oxigénio líquido e hidrogénio líquido), precedida de uma fase de despressurização que envolve a abertura simultânea de 
oito escapes SCAR. Estas operações contribuam para a gestão a curto e médio prazo da distância mútua dos objectos em órbita. A 
fase balística da missão é composta por 19 fases elementares que incluem a separação dos dois satélites e do adaptador Sylda-5. 
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Lançamento da missão VA2TI 
Integração 


A campanha para o lançamento da missão 
VA21I1 teve início a 24 de Outubro tendo sido no 
mesmo dia iniciado o processo de integração do 
foguetão Ariane-SECA com a colocação do 
estágio EPC na plataforma móvel de lançamento 
no interior do edifício BIL (Basic Integration 
Building), após a sua preparação. Nesse dia e no 
dia seguinte procedeu-se à transferência dos dois 
propulsores laterais de combustível sólido EAP, 


EE sendo integrados no EPC a 28 de Outubro. O 
E — sistema compósito superior foi preparado e 

colocado em posição a 30 de Outubro. O satélite 
“o Skynet-5SD chegava a Kourou no dia 14 de 
+ Novembro e a 18 de Novembro tinha lugar o 
Es controlo de síntese do lançador. Nesta fase faz-se 


um controlo de qualidade do lançador que seria 

aceite pela Arianespace a 22 de Novembro. O 

satélite Mexsat-3 (Bicentenario) chegava a 

Kourou a 20 de Novembro. O foguetão Ariane- 

“ SECA era transferido do BIL para o FAB (Final 
Assembly Building) a 27 de Novembro. 


As respectivas campanhas de preparação para o 
ss. - lançamento dos dois satélites no interior do 
edifício S5C teriam início a 26 de Novembro 
(Skynet-5SD) e 3 de Dezembro (Mexsat-3). Entre 
o dia 26 e 30 de Novembro ocorria o processo de 
abastecimento do satélite Skynet-5D, seguindo-se 
a sua montagem no adaptador a 4 de Dezembro, a 
sua transferência para o BAF ocorria no dia 7 e a 
sua Integração no lançador a 10 de Dezembro. 
Por seu lado, as operações de abastecimento do 
satélite Mexsat-3 decorreram entre 3 e 5 de 
Dezembro. No dia 6 o satélite é colocado no seu 
adaptador com o conjunto a ser transferido para o 
BAF no dia seguinte, sendo integrado no 
lançador no dia 10 de Dezembro. A integração da 
carenagem com o adaptador Sylda ocorria a 7 de 
Dezembro e a 11 ocorre a integração do sistema 
compósito (Skynet-SD + PAS 1194€ Var A + 
Sylda + carenagem) no lançador. O ensaio geral do lançamento ocorreu a 13 de Dezembro, com o lançador a ser armado no dia 
seguinte. O Flight Readiness Review, no qual se revê todos os procedimentos e preparativos para o lançamento teve lugar no dia 17 
de Dezembro. No final do Flight Readiness Review é dada a luz verde para o transporte do lançador para o Complexo de 
Lançamento ELA3 (ZL3) que ocorre a 18 de Dezembro. O abastecimento da esfera de hélio do estágio EPC teve lugar nesse mesmo 
dia e a contagem decrescente final iniciava-se a 19 de Dezembro. 
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A contagem decrescente final inicia-se a Ho-7h 30m e inclui todas as operações de preparação do lançador, satélites e base de 
lançamento. A execução correcta de todas as operações leva à autorização da ignição do motor Vulcam seguindo-se a ignição dos 


propulsores laterais de combustível sólido na hora de lançamento seleccionada, o mais cedo possível dentro da janela de lançamento 
para os satélites. A contagem decrescente termina 


acilieico com uma sequência sincronizada gerida pelos 
ed computadores do Ariane-5SECA e que se inicia a Ho-7 
dl m. Em alguns casos, uma sequência pré-sincronizada 
pode ser necessária para optimizar o abastecimento do 
estágio criogéênico principal. Se uma paragem na 
contagem decrescente coloca o tempo H, fora da 
janela de lançamento, o lançamento é adiado para 
D+1 ou D+2, isto é um ou dois dias depois da data 
inicial de lançamento, dependendo do problema e da 
solução adoptada. 


A janela de lançamento para a missão VA211 
decorria entre as 2149UTC e as 2308UTC do dia 19 
de Dezembro, com uma duração de 79 minutos. 


A Ho-7h 30m, no início da contagem decrescente 
final, procede-se à verificação dos sistemas eléctricos e aos procedimentos de preparação e configuração do EPC e do motor Vulcaim 
para o condicionamento térmico e posterior abastecimento. Os preparativos finais da plataforma de lançamento decorrem a Hç-6h 
com o encerramento de portas, remoção das barreiras de segurança e configuração dos circuitos de fluidos em preparação do 
abastecimento do lançador. Nesta fase, o programa de voo é inserido nos computadores do Ariane-5SECA e procede-se ao teste das 
ligações de rádio entre o lançador e o centro de controlo. O alinhamento das unidades de orientação inercial decorre nesta fase dos 
preparativos para o lançamento. A evacuação do pessoal técnico da plataforma de lançamento ocorre a Hç-5h e inicia-se o 
abastecimento do EPC em quatro fases: primeiro, dá-se a pressurização dos tanques de abastecimento (este procedimento tem uma 
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duração de 30 minutos); segundo, procede-se ao condicionamento térmico das condutas de abastecimento para assim poderem lidar 
com as baixas temperaturas dos propolentes criogéênicos (este procedimento tem uma duração de 30 minutos); terceiro, dá-se o 
abastecimento dos tanques de propolente com hidrogénio líquido e com oxigénio líquido (o abastecimento tem uma duração de 2h); 
e finalmente quarto, mantém-se o abastecimento até ao início da sequência sincronizada. 


A pressurização dos sistemas de controlo de atitude e de comando ocorre a Hç-5h. A Ho-4h inicia-se o abastecimento do estágio 
superior criogênico ESC-A, sendo também feito em quatro 
fases: pressurização dos tanques de abastecimento (este 
procedimento tem uma duração de 30 minutos); 
condicionamento térmico durante 30 minutos das condutas de 
abastecimento para asssm poderem lidar com as baixas 
temperaturas dos propolentes criogénicos; abastecimento dos 
tanques de propolente com hidrogénio líquido e com oxigénio 
líquido (o abastecimento tem uma duração de 1h); e finalmente 
mantém-se o abastecimento até ao início da sequência 
sincronizada. 


O condicionamento térmico do motor Vulcan ocorre a Ho-3h. 
Os preparativos para o início da sequência sincronizada têm 
lugar a H-30m e a sequência sincronizada iniciou-se às 


2142UTC (Ho-7m). As operações da sequência sincronizada 
são controladas de forma automática e exclusivamente pelo 
computador operacional de verificação e comando CCO 
(Operational Checkout-Computer) localizado no Complexo de 
Lançamento ELA3. Durante esta sequência, todos os 
elementos que estão envolvidos no lançamento são 
sincronizados pelo tempo de contagem decrescente 
distribuídos por todo o centro espacial. Durante a fase inicial, e 
até Ho — 6s, o lançador é gradualmente transferido para a sua 
configuração de voo pelo computador CCO. Se a sequência 
sincronizada é suspensa, o lançador é transferido de forma 
automática para a sua configuração a Hç-/m. Na segunda fase 
da sequência (uma fase irreversível) que decorre entre Hç-6s 


até H-3,2s, a sequência sincronizada já não é dependente da 
riaribgpnco ea contagem decrescente do centro espacial, operando de acordo 
com um relógio interno. A fase final é a ignição do lançador. A 
sequência de ignição é controlada exclusivamente pelo 
computador de bordo OBC (On-Board Computer). Os sistemas 
no solo executam um número de acções em paralelo com a 
sequência de ignição de bordo. 


A Ho-6m 30s finaliza o abastecimento de hidrogénio líquido e 
de oxigénio líquido com os volumes de propolente ao nível 
necessário para a missão. Nesta altura são abertas as válvulas 
de inundação de segurança da plataforma de lançamento e são 
armadas as barreiras das condutas de segurança pirotécnicas. A 
; esfera de hélio do estágio ESC-A é isolada a H,-6m. A Ho-4m 
dá-se a pressurização dos tanques do estágio EPC, o isolamento dos tanques e início da purga da interface umbilical entre os 
sistemas do solo e o estágio EPC. Nesta altura é finalizado o abastecimento de oxigénio líquido ao estágio superior, fazendo-se a 
transição do oxigénio líquido para a pressão de voo. O final do abastecimento de hidrogénio líquido ao estágio superior dá-se a Ho- 
3m 40s e procede-se ao cálculo do tempo Ho, verificando-se que o segundo computador de bordo foi alterado para “modo de 
observação”. A Ho-3m 10s o hidrogénio líquido do estágio superior criogénico encontra-se na pressão de voo. O valor do Ho é 
inserido nos dois computadores de bordo a Ho-3m e é comparado com o valor a Ho no solo. 





O aquecimento eléctrico das baterias do EPC e da secção de equipamento do lançador dá-se a H,-2m 30s ao mesmo tempo que se 
procede à desactivação do sistema de aquecimento eléctrico do sistema de ignição do motor Vulcain-2. A Ho-2m dá-se a abertura das 
membranas das válvulas do Vulcain-2 e a válvula do condicionamento térmico do motor é encerrada. A pré-deflexão do da tubeira 
HMY7B ocorre a Ho-Im 50s e o fornecimento de energia eléctrica ao lançador é transferido para a fonte a bordo do lançador a Ho-Im 
5s. Nesta fase termina a pressurização dos tanques do estágio ESC-A a partir do solo e inicia-se a verificação da selagem das 
válvulas do estágio. 
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O início do sistema de controlo automático da sequência de ignição tem lugar a Hç-37s, ao mesmo tempo que são activados os 
gravadores de bordo e são armadas as linhas de segurança pirotécnicas. Segue-se a Hç-30s a verificação da purga do circuito 
umbilical entre o solo e o lançador e são abertas as válvulas do estágio EPC. Os sistemas de controlo de atitude do estágio EPC são 
activados a Ho-22s, dando-se nesta altura a autorização para a transferência para o controlo de bordo. 


O sistema de correcção do efeito POGO é activado a Ho-16,5s e procede-se à ventilação da carenagem e da secção de equipamento 
do lançador. As válvulas do sistema de supressão de ondas de choque são abertas a Ho-12s. 


A sequência irreversível inicia-se a H-6s com a activação e ignição do sistema AMEF para queimar o hidrogénio residual que se 
possa ter acumulado na plataforma de lançamento. São enviados os comandos para a retracção dos braços de abastecimento 
criogênico. O fusível de controlo de comunicação de informação é transferido para o lançador. 


A sequência de ignição Inicia-se a Ho-3s com a verificação do estado do computador, transferência dos sistema de orientação inercial 
para o modo de voo, monitorização das pressões do oxigénio e do hidrogénio líquido, e activação das funções de controlo de 
navegação, orientação e atitude. A deflexão da tubeira HM7B é verificada a Hç-2,5s e a Ho-1,4 é encerrada a válvula de purga do 
motor. A H-0,2s é verificada a recepção do sinal de “retracção dos braços criogénico” enviado pelo computador de bordo. 


Entre Ho e a H+6,65s dá-se a ignição do motor Vulcain-2 e a verificação da sua operação correcta (o tempo a Ho+1s corresponde à 
abertura da válvula da câmara de hidrogénio). O final da verificação da operação motor principal ocorre a Hç+6,9s e a ignição dos 
propulsores laterais de combustível sólido ocorre a Ho+7,05s. 
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O lançamento da missão VA211 teve lugar às 2149:07UTC com o lançador a abandonar a plataforma de lançamento a T+7,30s. A 
T+12,69s iniciava-se a manobra de inclinação (terminando a T+22,6s) e a T+17,05s iniciava-se a manobra de rotação do lançador 
em torno do seu eixo longitudinal. Esta manobra terminava a T+32,05s. O foguetão Ariane-SECA atingia a velocidade do som a 
T+50,2s. A separação dos dois propulsores laterais de combustível sólido dava-se a T+2m 23s e a separação das duas metades da 
carenagem de protecção ocorreu a T+3m 24s. 
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A telemetria do lançador começava a ser recebida pela estação de Natal a T+7m 25s e a T+9m 00s terminava a queima do estágio 
criogênico principal EPC, com a sua separação a ter lugar a T+9m 6s. A ignição do estágio criogénico superior ocorria a T+9m 50s e 
os dados telemétricos do lançador deixavam de ser recebidos pela estação de Natal a T+13m 00s, começando a ser recebido pela 
estação da Ilha de Ascensão a T+13m 30s e pela estação de Libreville a T+18m 45s (depois dos dados deixarem de ser recebidos na 
Ilha de Ascensão a T+18m 00s). Entretanto, o ponto de altitude mínima na trajectória (a 165,4 km) é atingido a T+16m 30s. A 
estação de Malindi começava a receber a telemetria do Ariane-SECA a T+23m 30s. O final da queima do estágio superior ESC-A 
ocorria a T+25m 7s com o lançador a entrar na fase balística a uma altitude de 584 km. 


aria dlesp ace 
em 


B4.2 tum 


211 tBmy;s 





Estando colocando na posição superior, o satélite Skynet-5D seria o primeiro a separar-se do estágio superior. O procedimento para 
a separação do satélite iniciava-se a T+25m 12s com a orientação do conjunto e posterior estabilização. O Skynet-5D separava-se às 
2216:13UTC (T+27m 65). 


O conjunto é agora formado pelo estágio ESC-A, pelo adaptador Sylda-5 e pelo satélite Mexsat-3. Logo após a separação do Skynet- 
5D, procedia-se à estabilização do conjunto e iniciava-se o procedimento de orientação em preparação da separação do adaptador 
Sylda-5 que ocorria a T+34m 37s. De seguida (T+34m 47s) iniciava-se a manobra de orientação e estabilização para a separação do 
segundo satélite que ocorria às 2225:18UTC (T+36m 11s). Com os dois satélites agora em órbita, era tempo de colocar o estágio 
ESC-A numa órbita segura e afastada dos satélites. O estágio era orientado para a manobra de separação a T+36m 21s e depois 
orientado para a manobra de estabilização a T+40m 48s. O ESC-A é então colocado com uma rotação de 45º/s a T+42m 21s. O 
tanque de oxigénio era colocado em modo passivo a T+43m 36s e o início do modo passivo para o ESC-A dava-se a T+48m 9s. 


A separação dos satélites teve lugar numa órbita com um apogeu a 35.981 km de altitude (apogeu alvo de 35.972 km), perigeu a 
249,8 km de altitude (perigeu alvo de 249,7 km) e inclinação orbital de 1,99º (inclinação orbital alvo de 2,00º). Após a separação 
ambos os satélites utilizariam os seus próprios meios de propulsão para atingir as respectivas órbitas geossíncronas. 
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Estatísticas dos Lançamentos Orbitais de 2012 


O ano de 2012 encerrou com 75 lançamentos orbitais que resultaram com a colocação em órbita das suas cargas, o que não implica 
necessariamente o sucesso da missão (no entanto, no texto seguinte estes lançamentos serão referidos como “lançamentos com 
suceso”). No total foram levados a cabo 78 lançamentos orbitais e destes 3 resultaram na destruição das suas cargas antes de 
atingirem a órbita terrestre. Assim, o ano de 2012 apresenta menos 5 lançamentos que resultaram em cargas em órbita do que os que 
foram levados a cabo em 2011. 








Lançamentos orbitais entre 1957 e 2012 | 
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Apear de baixar o número de lançamentos realizados em relação a 2011, mais uma vez a Rússia consegue manter a liderança no 
número de lançamentos orbitais levando a cabo um total de lançamentos bem superior (24) ao dos restantes países. 


Sendo na actualidade um polígono de lançamentos muito menos activo do que o era nos anos 80 ou 90, o Cosmódromo GIK-1 
Plesetsk é o polígono de lançamentos com um valor de lançamentos orbitais mais elevado, sendo antes do final da Guerra-fria o 
local mais activo. Nos últimos anos este título perdeu-se se bem que terão de passar muitos anos até que algum outro polígono 
consiga um número total de lançamentos tão alto como o de Plesetsk. Em 2012 o cosmódromo de Plesetsk realizou somente 3 
lançamentos com um total de 1532 lançamento (Cosmódromo de Baikonur - 1310; Cabo Canaveral - 614). 


Em relação às outras nações espaciais de referir o recorde de lançamentos orbitais atingido em 2011 pela China com 19 lançamentos, 
ultrapassando mais uma vez os Estados Unidos no total de lançamentos anuais. 


Os 75 lançamentos orbitais bem sucedidos registados em 2012 correspondem a 1,57% dos lançamentos orbitais bem sucedidos 
ocorridos desde 1957. 


Quanto às missões espaciais tripuladas registaram-se 5 voos sendo 4 da Rússia e 1 da China. O ano de 1980 foi o ano no qual a 
União Soviética levou a cabo mais missões espaciais tripuladas (a utilização da estação orbital Salyut-6 e o programa de cooperação 
Intercosmos proporcionaram a realização de várias missões tripuladas). Por seu lado, o período entre 1976 e 1980 não registou 
qualquer voo tripulado dos Estados Unidos, que se encontravam a preparar o vaivém espacial para a sua primeira missão orbital em 
Abril de 1981. Com a utilização dos vaivéns, os Estados Unidos conseguiram levar a cabo um número máximo de voos tripulados 
em 1985 (9 voos), antes da tragédia do vaivém espacial OV-099 Challenger em 1986 (ano no qual estavam previstas 15 missões 
tripuladas dos vaivéns espaciais). 
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Lançamentos Orbitais por país /organização - 2012 
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Lançamentos orbitais em 2012 


Data UTC Des. Int. NORAD Designação Lançador Local 
Massa (kg) Parâmetros orbitais 
09 Jan. 0317:10 2012-0014 38046 ZY-3 Ziyuan-3 CZ-4B Chang Zheng-4B (Y26) 
Taiyuan, LC9 2.630 
2012-001B 38047  Vesselsat-2 
28 
13 Jan. 0056:04 2012-0024 38049 FY-2F Fengyun-2F CZ-3A Chang Zheng-3A (Y22) 
Xichang, LC3 1.369 
20 Jan. 0038:00 2012-0034 38070 WGS-4 (USA-233) Delta-IV-M+(5,4) (D358) 
Cabo Canaveral, SLC-37B5.987 
25 Jan. 2306:40 2012-0044 38073 Progress M-14M (ISS-46P) 11A511U Soyuz-U (M15000-127) 


Baikonur, LC1 PU-5 7.250 





Em Órbita — Vol.13 — N.º 132 / Janeiro de 2012 117 


03 Fev. 0004 2012-0054 
Semnan 
13 Fev. 1000 2012-0064 
CSG Kourou, ZLV 
2012-006B 
2012-006C 
2006-006E 
2006-006F 


14 Fev. 1936:37 2012-007A 


38075 
50 
38077 
400 
38078 
12,50 
38079 
LO 


1,0 
38081 
1,0 


LO 
LO 
38082 
LO 


LO 
38087 


Baikonur, LC200 PU-39 6.180 


24 Fev. 1612:04 2012-0084 
Xichang, LC2 
24 Fev. 2215:00 2012-0094 


38091 
2.300 
38093 


Cabo Canaveral, SLC-41 6.740 


Navid-e Elm-o Sanat 
LARES 

ALMASat-1 

e-st(or 

Goliat 

MasSat-1 

PW-Sat 1 

Robusta 

XaTcobeo 
UniCubeSat GG 
SES-4 

Compass-G5 (Beidou-11) 


MUOS-1 
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Safir-IB (ERS2002) 


Vega (VVOl) 


8K82KM Proton-M/Briz-M (93524/99526) 
CZ-3C Chang Zheng-3C (Y6) 


Atlas-V/551 (AV-030) 





23 Mar.0434 2012-0104 
CSG Kourou, ELA3 
25 Mar. 1210:32 2012-011A 


38096 
20.100 
38098 


Baikonur, LC200 PU-39 6.400 


30 Mar.0549 2012-0104 


Baikonur, LC81 PU-24 


31 Mar. 1027:04 2012-013A 
Xichang, LC2 





38101 
2.600 
38107 
5.054 
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ATV-3 'Edoardo Amaldi' 
Intelsat-22 
Cosmos 2479 


Apstar-7 


Ariane-SECA (L553/VA205) 
8K82KM Proton-M/Briz-M (93528/99537) 
8K82K Proton-K/DM-2 (41018/117L) 


CZ-3B/E Chang Zheng-3B/E (Y22) 
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03 Abr. 2312:57 2012-0144 
Vandenberg AFB, SLC-6 

14 Abr. 2238:55 2012-F01 
Sohae 

20 Abr. 1250:24 2012-015A 
Baikonur, LC31 PU-6 

23 Abr. 2218:13 2012-0164 
Baikonur LC200 PU-39 

26 Abr. 0017 | 2012-0174 
Satis Dawan, SHAR FLP 

29 Abr. 2050:04 
Xichang, LC2 





04 Mai. 1842:00 2012-0194 
Cabo Canaveral, SLC-41 

06 Mai. 0710:05 2012-0204 
Jiuquan, LC43 603 

10 Mai. 0706:05 2012-021A 
Taiyuan, LC9 


15 Mai. 0301:23 2012-022A 
Baikonur, LC1 PU-5 
15 Mai. 2133 2012-0234 
CSG Kourou, ELA3 


17 Mai. 1405  2012-024A 
GIK-1 Plesetsk, LC16/2 
17 Mai. 1939 2012-0254 


38109 


100 
50220 
7.290 
38245 
6.050 
38248 
1.858 
2.320 


PR VA) 


38254 
38256 
BOZO 


38258 
Dão 
98291 
7200 
38331 
4.528 
38332 
2.964 
38335 


38337 


Tanegashima, Yoshinobu LP11.880 


17 Mai. 1912:14 2012-026A 
Baikonur, LC81 PU-24 
22 Maio 0744:38 2012-027A 
Cabo Canaveral, SLC-40 
2012-027B 


23 Mai. 222? 
Semnan 

26 Mai. 1556:04 2012-028A 
Xichang, LC2 


38338 
800 
38339 
50 
38340 
o! 
38342 
4.500 
38348 


38349 


38352 
5.320 
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USA-234 *NROL-25º 
Kwangmyongsong-3 
Progress M-15M 
YahSat-1B 

RISAT-1 


Compass-M3 (Beidou-12) 


Compass-M4 (Beidou-13) 


USA-235 *AEHF-2" 
TH-1B Tianhui-1B 
YG-14 Yaogan Weixing-14 
TT-1 Tiantuo-1 

Soyuz TMA-04M 
JCSAT-13 

Vinasat-2 

Cosmos 2480 

Shizuku (GCOM-W1) 
Arirang-3 (Kompsat-3) 
SDS-4 

Horyu-2 

Nimig-6 

Dragon COTS-2+ 
Celestis-11 

Fajr (2) 


ZX-2A Zhongxing-2A 
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Delta-IV-M-+(5,2) 'Electra' (D359) 

Unha-3 

114511U Soyuz-U (J115000-135) 
8K82KM Proton-M/Briz-M (93527/99529) 
PSLV-C19 (PSLV-XL) 


CZ-3B Chang Zheng-3B (Y 14) 





Atlas-V/531 (AV-031) 


CZ-2D Chang Zheng-2D (Y 17) 


CZ-4B Chang Zheng-4B 


11451 1U-FG Soyuz-FG (JI15000-041) 


Ariane-SECA (VA206/L562) 


114511U Soyuz-U (229) 


H-24/202 (F21) 


8K82KM Proton-M/Briz-M (93529/99530) 


Falcon-9 v1.0 (F-3) 


Safir-1B (2) 
Data de lançamento incerta! 
CZ-3B/E Chang Zheng-3B/E (Y 17) 
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05 Jul. 


09 Jul. 


15 Jul. 


21 Jul. 


22 Jul. 


25 Jul. 


28 Jul. 


2136 2012-0354 
CSG Kourou, ELA3 


1838:30 2012-036A 
Baikonur, LC81 PU-24 
0240:03 2012-037A 
Baikonur, LC1 PU-5 
0206:18 2012-038A 


38551 
6.100 
38552 
2.000 
38652 
6.008 
38671 
7.220 
38706 


Tanegashima, Yoshinubo LP216.500 


0641:39 2012-039A 
Baikonur, LC31 PU-6 


1543:04 2012-0404 
Xichang, LC2 

0135:34 2012-041A 
GIK-1 Plesetsk, LC133/3 





38852 
2 
38856 
l 
38853 
l 
38855 
l 
38854 
l 
38707 
473 
38708 
473 
38709 
100 
38710 
120) 
38711 
156 
38730 
2.462 
SO 100 
280 
38734 
280 
S6/99 
65 
38736 
280 
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Jupiter-1/EchoStar-177 Ariane-5SECA (L563/VA207) 
MSG-3 
SES-5 8K82KM Proton-M/Briz-M (93530/99531) 
Soyuz TMA-05M 114511U-FG Soyuz-FG (J115000-042) 
HTV-3 Kounotori-3 H-2B (F3) 

Raiko 

We Wish 

Niwaka (FIT Sat-1) 

Eai 

TechEdSat 

Kanopus-Vulkan-l (Kanopus-V n.º 1L) 114511U-FG Soyuz-FG/Fregat (B15000-033/1019) 
BKA 

EV-1 exactView 1 (ADS-1B) 

TET-1 (TechnologieErprobungs-Trager) 

MKA-PNI1 (Zond-PP) 
TL-1 Tianhan-l (03) CZ-3C Chang Zheng-3C (Y9) 
Cosmos 2481 Rokot/Briz-KM (4926391835/72515) 
Gonets-M n.º 13L 

MIR (Yubeleny-2: Mikhail Reshetnev) 


Gonets-M n.º 15L 


EDCRSODRO RA TIMECEL|R” 


12] 


01 Ago. 


02 Ago. 


06 Ago. 


19 Ago. 


30 Ago. 


09 Set. 


13 Set. 


1935:13 2012-042A 
Baikonur, LC1 PU-5 
2150  2012-043A 
CSG Kourou, ELA3 


1931:00 2012-044A 
Baikonur, LC81 PU-24 


0645:59 2012-0454 

Oc. Pacífico, Odyssey 
0805:27 2012-0464 
Cabo Canaveral, SLC-41 





38738 
7.290 
38740 
6.094 
38741 
spo 
38744 
1.600 
38745 
1.140 
38749 
5.984 
38752 
647,60 
38753 
666,60 





0423 2012-0474 38755 
Satish Dawan SHAR, FLP 7/21 
2012-047B 38756 
IS 
2139 2012-0484 38759 
Vandenberg AFB, SLC-3E6.500 
2012-048B 38760 
4,0 
2012-048C 38761 
4,0 
2012-048D 38762 
4,0 
2012-048E 38763 
2,60 
2012-048F 38764 
10 
2012-0486 38765 
4,0 
2012-048H 38766 
4,0 
2012-048] 38767 
4,0 
2012-048K 38768 
1,0 
2012-048L 38769 
LO 
2012-048M 38770 
LO 
2012-048P ErTRÉ 
6.500 
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Progress M-16M 
Intelsat-20 
Hylas-2 
Telkom-3 
Express-MD2 
Intelsat-21 
RBSP-1 


RBSP-2 


SPOT-6 

PROITERES 

USA-238 (NROL-36) 
SMDC-ONE 2.2 (Baker) 
Aeneas 

CSSWE 

CXBN 

CP-5 

CINEMA-1 

STARE A (RE) 
SMDC-ONE 2.1 (Able) 
AeroCube-4.5 A 
AeroCube-4.5B 
AeroCube-4 


NOSS-3 6B 
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11A511U Soyuz-U (15000-134) 


Ariane-SECA (VA208/L564) 


8K82KM Proton-M/Briz-M (93531/99532) 


Zemt-3SLB/DM-SL (22/33J1) 


Atlas-V/401 (AV-032) 





PSLV-C21 


Atlas-V/401 (AV-033) 'Rosie' 
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17 Set. 


18 Set. 


22 Set. 


28 Set. 


29 Set. 


12 Out. 


14 Out. 


14 Out. 


23 Out. 


25 Out. 


31 Out. 





- 1210:00 2012-053A 
Cabo Canaveral, SLC-37B 
- 0035:07 2012-054A 
Cabo Canaveral, SLC-41 


1628:40 2012-0494 
Baikonur, LC31 PU-6 
1910:04 2012-0504 
Xichang, LC2 


dee 

Semnan 

2118 2012-0514 
CSG Kourou, ELA3 


0412:05 2012-052A 
Jiuquan, LC43 603 





1815:01 2012-055A 
CSG Kourou, ZLS 


0325:05 2012-056A 
Taiyuan, LC9 


0837:00 2012-057A 
Baikonur, LC81 PU-24 
1051:11 2012-0584 
Baikonur, LC31 PU-6 
1533:04 2012-0594 
Xichang, LC2 

0741:18 2012-0604 
Baikonur, LC1 PU-5 


4.085 


6.000 


3.400,5 


880 





38833 


38846 


38847 


38857 
700 
38858 
700 
38860 


38861 


38867 
2.681 

38871 
7.220 

38953 
2.300 
38975 
ZA) 


MetOp-B 

Beidou-14 (Compass-M5) 
Beidou-15 (Compass-M6) 
Far (2) 

Astra-2F 


GSAT-10 


VRSS-1 “Francisco de Miranda” 


USA-239 (GPS-IF-3) 


Dragon CRS-1 
Orbcomm-06G2 
Galileo-FM3 'David' 
Galileo-FM4 'Sif 

SJ-9 Shigtan-9A 

SJ-9 Shigtan-9B 
Intelsat-23 

Soyuz TMA-06M 
Beidou-16 (Compass-G6) 


Progress M-17/M (ISS-49P) 
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14A14-1A Soyuz-2-1A/Fregat (J115000-012/1037) 


CZ-3B/E Chang Zheng-3B/E (Y15) 


Safir-1B (2) 
Data de lançamento incerta! 
Ariane-SECA (VA209/L565) 


CZ-2D Chang Zheng-2D 





Falcon-9 v1.0 (F-4) 


Soyuz-S TB/Fregat-MT (B15000-002/1031/VS03) 


CZ-2C Chang Zheng-2C/SMA (Y2) 


8K82KM Proton-M/Briz-M (93526/99534) 
114511U-FG Soyuz-FG (J115000-044) 
CZ-3C Chang Zheng-3C (Y 10) 


11AS1IU Soyuz-U (15000-136) 
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02 Nov. 


10 Nov. 


14 Nov. 


18 Nov. 


20 Nov. 


25 Nov. 


27 Nov. 
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2104:00 2012-061 
Baikonur, LC81 PU-24 
2012-061 


2105:00 2012-062A 
CSG Kourou, ELA3 
2012-062B 


1142:46 2012-063A 
GIK-1 Plesetsk, LC43/4 
2253:05 2012-064A 
Taiyuan, LC9 
2012-064B 


2012-064 
2012-064C 
1831:00 2012-065 A 
Baikonur, LC200 PU-39 
0406 2012-0664 
Jiuguan, LC43 603 
2012-066B 
2012-066C 


1013:04 2012-0674 
Xichang, LC2 





38977 
1.282 
38978 
1.640 
38991 
Sus 
eo jd 
SUN 
38995 


38997 
890 
38998 
130 


30 
38999 
140 
39008 
6.258 
39011 


39012 


39013 


39017 
5.054 
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Luch-5B 


Yamal-300K 

Star One-C3 
Eutelsat-21B/W6A 
Meridian-6 

HJ-1C Huanying-1C 

FN-1 Fengniao-1 A 

FN-1 Fengniao-1B 

XY-1 Xiyan-l 

EchosStar-16 

YG-16 Yaogan Weixing-16A 
YG-16 Yaogan Weixing-16B 


YG-16 Yaogan Weixing-160 


8K82KM Proton-M/Briz-M (93532/99533) 


Ariane-SECA (VA210/L566) 


14A14-1A Soyuz-2-1A/Fregat (77046267/1034) 


CZ-2C Chang Zheng-2€ (Y17) 


8K82KM Proton-M/Briz-M (93533/99528) 


CZ-4C Chang Zheng-4C (Y9) 


ZX-12 Zhongxing-12 / SupremeSAT-I CZ-3B/E Chang Zheng-3B/E (Y24) 
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Data Lançamento 


03 Dezembro 
08 Dezembro 
08 Dezembro 
12 Dezembro 
12 Dezembro 
12 Dezembro 
18 Dezembro 
19 Dezembro 
19 Dezembro 
19 Dezembro 


Des. Int. 


2012-069B 
2012-070B 
2012-0700 
2012-072B 
2012-0720 
2012-072D 
2012-073B 
2012-074B 
2012-0750 
2012-075D 


Outros Objectos Catalogados 


A tabela indica os objectos catalogados em órbita no mês de Dezembro de 2012. 


NORAD Designação Veículo Lançador 

39021 Blok DM-SL (34J1) Zenit-3SL/DM-SL (Zenit-2S SL35/34JI 
39023 Briz-M (99535) 8K82KM Proton-M/Briz-M (93534/99535) 
39024 Tanque Briz-M (99535) 8K82KM Proton-M/Briz-M (93534/99535) 
39037 Ult. Estágio Unha-3 

39038 Ult. Estágio Unha-3 

39039 Ult. Estágio Unha-3 

39031 L-35 (Y13?) CZ-2D Chang Zheng-2D (Y139) 

39033 Blok-I 11A5S11U-FG Soyuz-FG (JI15000-040) 
39036 ESC-A (L567) Ariane-SECA (VA2Z211/L567) 

39037 Sylda-5 (L567) Ariane-SECA (VA2Z211/L567) 


Regressos / Reentradas 


Local de Lançamento 


Oc. Pacífico, Odyssey 
Baikonur, LC81 PU-24 
Baikonur, LC81 PU-24 
Sohae 

Sohae 

Sohae 

Jiuquan, LC43 603 
Baikonur, LC1 PU-5 
CSG Kourou, ELA3 
CSG Kourou, ELA3 


Em Órbita 


A tabela indica os satélites que reentraram na atmosfera ou regressaram no mês de Dezembro de 2012. Estas informações são cedidas pelo Space Track. Ree: reentrou na atmosfera 
terrestre; Reg: regressou após a missão. 


Data 


01 Dez. 
02 Dez. 
02 Dez. 
02 Dez. 
03 Dez. 
05 Dez. 
05 Dez. 
06 Dez. 
09 Dez. 
10 Dez. 
10 Dez. 
11 Dez. 
14 Dez. 
14 Dez. 
16 Dez. 
16 Dez. 
17 Dez. 
18 Dez. 
19 Dez. 


Status 


Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 


Des. Int. 


1969-082DU 
1999-025CNX 
1993-036AWB 
2012-032H 
2005-005B 
1999-025BMB 
1994-074K 
1997-051XR 
1999-025AVC 
1969-082LF 
1997-051XW 
1997-051GL 
2012-012F 
1993-036BSJ 
1985-056L 
1993-036AHT 
1999-025NE 
1999-025BKE 
1997-051FQ 


NORAD Designação 


04318 
31970 
35985 
38550 
38543 
31245 
33281 
37556 
30818 
19581 
37561 
34495 
38106 
38194 
26686 
35064 
30029 
32100 
34372 
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(Destroço) 

(Destroço) Fengyun-1C 
(Destroço) Cosmos 2251 
Módulo Shenzhou-9 
Sylda-5 

(Destroço) Fengyun-1C 
(Destroço) Resurs-O1 (3) 
(Destroço) Iridium-33 
(Destroço) Fengyun-1C 
(Destroço) 

(Destroço) Iridium-33 
(Destroço) Iridium-33 
Motor auxiliar 
(Destroço) Cosmos 2251 
(Destroço) 

(Destroço) Cosmos 2251 
(Destroço) Fengyun-1C 
(Destroço) Fengyun-1C 
(Destroço) Iridium-33 


Lançador 


SLV-2G Agena-D (525) 30 Setembro 
CZ-4B Chang Zeng-4B (Y2) 10 Maio 
11K65M Kosmos-3M (47135-601) 16 Junho 
CZ-2F/G Chang Zheng-2F/G (Y9) 16 Junho 
Ariane-SECA (V 164/1521 'City of Bremen" 12 Fevereiro 
CZ-4B Chang Zeng-4B (Y2) 10 Maio 
11K77 Zemt-2 (51057902) 04 Novembro 
8K82K Proton-K/DM2 (39101/2L) 14 Setembro 
CZ-4B Chang Zeng-4B (Y2) 10 Maio 
SLV-2G Agena-D (525) 30 Setembro 
8K82K Proton-K/DM2 (39101/2L) 14 Setembro 
8K82K Proton-K/DM2 (39101/2L) 14 Setembro 
8K82K Proton-K/DM-2 (41018/117L) 30 Março 
11K65M Kosmos-3M (47135-601) 16 Junho 
Ariane-l (V14) 02 Julho 
11K65M Kosmos-3M (47135-601) 16 Junho 
CZ-4B Chang Zeng-4B (Y2) 10 Maio 
CZ-4B Chang Zeng-4B (Y2) 10 Maio 
8K82K Proton-K/DM2 (39101/2L) 14 Setembro 


Data Lançamento Local Lançamento 


Vandenberg AFB, SLC-1W 


Taiyuan, LC] 

GIK-1 Plesetsk, LC132/1 
Jiuquan, LC43 921 

CSG Kourou, ELA3 
Taiyuan, LC] 

GIK-5 Baikonur, LC45/1 


GIK-5 Baikonur, LC81 PU-23 


Taiyuan, LC] 


Vandenberg AFB, SLC-1W 
GIK-5 Baikonur, LC81 PU-23 
GIK-5 Baikonur, LC81 PU-23 


Baikonur, LC81 PU-24 
GIK-1 Plesetsk, LC132/1 
CSG Kourou, ELA-l 
GIK-1 Plesetsk, LC132/1 
Taiyuan, LC] 

Taiyuan, LC] 


GIK-5 Baikonur, LC81 PU-23 
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15768 
4955 
7109 
169 
2851 
4958 
6606 
5501 
4962 
ESP7T 
5505 
5506 
259 
7121 
10029 
LIZS 
4970 
4971 
5514 
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19 Dez. 
19 Dez. 
20 Dez. 
21 Dez. 
22 Dez. 
22 Dez. 
22 Dez. 
24 Dez. 
24 Dez. 
24 Dez. 
27 Dez. 
28 Dez. 
29 Dez. 
31 Dez. 
31 Dez. 
31 Dez. 
31 Dez. 


Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 


1999-025DMD 
1987-011AG 
1999-025CLL 
2012-025N 
1993-014Y 
1999-025DFW 
2012-074B 
1992-093FB 
1997-051EC 
1986-019VP 
1999-025NT 
1997-051VD 
1999-025CRP 
1993-051 A 
1993-014AJ 
1999-025AJ 
2012-073B 


35149 
36952 
31909 
39006 
28847] 
33685 
39033 
22462 
34149 
35409 
30042 
36022 
32121 
22741 
28957 
29744 
39031 


Em Órbita — Vol.13 — N.º 132 / Janeiro de 2012 


(Destroço) Fengyun-1C 
(Destroço) Cosmos 1818 
(Destroço) Fengyun-1C 
(Destroço) 

(Destroço) 

(Destroço) Fengyun-1C 
Blok-I 

(Destroço) 

(Destroço) Iridium-33 
(Destroço) 

(Destroço) Fengyun-1C 
(Destroço) Iridium-33 
(Destroço) Fengyun-1C 
Cosmos 2261 
(Destroço) 

(Destroço) Fengyun-1C 
L-35 (Y132) 


CZ-4B Chang Zeng-4B (Y2) 10 Maio 
11K69 Tsyklon-2 (51076105) 01 Fevereiro 
CZ-4B Chang Zeng-4B (Y2) 10 Maio 
H-24/202 (F21) 17 Maio 
15Zh58 Start-1 25 Março 
CZ-4B Chang Zeng-4B (Y2) 10 Maio 


114511U-FG Soyuz-FG (J115000-040) 19 Dezembro 
11K77 Zemt-2 (67033306) 25 Dezembro 
8K82K Proton-K/DM2 (39101/2L) 14 Setembro 
Ariane-l (V16) 22 Fevereiro 
CZ-4B Chang Zeng-4B (Y2) 10 Maio 
8K82K Proton-K/DM2 (39101/2L) 14 Setembro 


CZ-4B Chang Zeng-4B (Y2) 10 Maio 
8K78M Molniya-M/2BL (78023610) 10 Agosto 
15Zh58 Start-1 25 Março 
CZ-4B Chang Zeng-4B (Y2) 10 Maio 


CZ-2D Chang Zheng-2D (Y137) 18 Dezembro 


Taiyuan, LC] 

NHP-5 Baikonur, LC90/20 
Taiyuan, LC] 

Tanegashima, Yoshinubo LP] 
GNIIP Plesetsk, LC158 
Taiyuan, LC] 

Baikonur, LC1 PU-5 

GIK-5 Baikonur, LC45 PU-1 
GIK-5 Baikonur, LC81 PU-23 
CSG Kourou, ELA-l 
Taiyuan, LC] 

GIK-5 Baikonur, LC81 PU-23 
Taiyuan, LC] 

GNIIP Plesetsk, LC16/2 
GNIIP Plesetsk, LC158 
Taiyuan, LC] 

Jiuquan, LC43 603 


4972 
9453 
4973 
218 

212 
4975 


7304 
5519 
9802 
4980 
5523 
4982 
7083 
22 
4984 
ES 
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Lançamentos orbitais previstos para Janeiro e Fevereiro de 2013 


Dia (UTC) Lançador Carga 
Janeiro 
15 (1624:59)* | Rokot/Briz-KM (4926391831/72518) Cosmos 2482 (14F132 Rodnik-S) 


Cosmos 2483 (14F132 Rodnik-S) 
Cosmos 2484 (14F132 Rodnik-S) 


27 (0440:00)* | H-2A IGS Radar-4 
IGS Optical-5 demo (versão teste) 
30 (0655:00) Naro-1 (KSLV-1 (3)) STSAT-2C 
31 (0148:00) Atlas-V/401 (AV-036) TDRS-K 
Fevereiro 
01 (0656:00) Zenit-3SL/DM-SL (27/35L) Intelsat-27 
05 (1620:00) 14A14-1A Soyuz-2-1A/Fregat (011/1029) Globalstar-2 (x6) 
07 Ariane-SECA (VA212) Amazonas-3 
Azerspace-1/Africasat-la 
M Atlas-V/401 LDCM (Landsat-8) 
IB] 11A511U Soyuz-U (137) Progress M-18M (418) 
18 PSLV-C20 SARAL 
SAPPHIRE 
NEOSSat 


Can-X3b (TUGSAT-1) 
Can-X3a (UniBRITE) 
AAUSat-3 


* Lançamento já efectuados a quando da edição deste número do Boletim Em Órbita. 
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Local 


GIK-1 Plesetsk, LC133/3 


Tanegashima, Yoshinubo LP1 


Naro 
Cabo Canaveral AFS, SLC-41 


Oc. Pacífico, Odyssey 
Baikonur, LC31 PU-6 
CSG Kourou, ELA3 


Vandenberg AFB, SLC-3E 


Baikonur, LC1 PU-5 
Satish Dawan SHAR, FLP 


128 


Em Órbita 


Próximos Lançamentos Tripulados 


28 de Março de 2012 Soyuz TMA-09M 
Pavel Vladimirovich Vinogradov (3), Alexander Alexandrovich Misurkin (1), Christopher John Cassidy (2) 
Oleg Valeriyevich Kotov, Sergey Nikolayevich Ryazansky, Michael Scott Hopkins 


29 de Maio de 2013 Soyuz TMA-09M 
Fyodor Nikolayevich Yurchikhin (4); Luca Salvo Parmitano (1): Karen Lulean Nyberg (2) 
Mikhail Vladislavovich Tyurin; Richard Alan Mastracchio; Koichi Wakata 


22 de Junho de 2013 Shenzhou-10 

Nie Haisheng (2); Zhang Xiaoguan (1); Wang Yaping (1) — tripulação baseada na tripulação suplente da Shenzhou-9 
PRI CN UA dd a UA 

25 de Setembro de 2013 Soyuz TMA-10M 

Oleg Valeriyevich Kotov (3); Sergey Nikolayevich Ryazansky (1); Michael Scott Hopkins (1) 

Alexander Vikentyevich Skvortsov; Oleg Germanovich Artemyev; Steven Ray Swanson 


25 de Novembro de 2013 Soyuz TMA-11M 
Mikhail Vladislavovich Tyurin (3); Richard Alan Mastracchio (4): Koichi Wakata (4) 
Maksim Viktorovich Surayev; Gregory Reid Wiseman; Alexander Gerst 


26 de Março de 2014 Soyuz TMA-12M 
Alexander Vikentyevich Skvortsov (2); Oleg Germanovich Artemyev (1); Steven Ray Swanson (3) 
Alexander Mikhailovich Samokutyayev; Elena Olegovna Serova; Barry Eugene Wilmore 


28 de Maio de 2014 Soyuz TMA-13M 
Maksim Viktorovich Surayev (2); Gregory Reid Wiseman (1): Alexander Gerst (1) 
Cosmonauta Russo; Samatha Cristoforetti; Terry Wayne Virts 


30 de Setembro de 2014 Soyuz TMA-14M 
Alexander Mikhailovich Samokutyayev (2); Elena Olegovna Serova (1); Barry Eugene Wilmore (2) 
Yuri Valentinovich Lonchavok; Mikhail Borisovich Korniyenko; Scott Joseph Kelly 


30 de Novembro de 2014 Soyuz TMA-15M 
Cosmonauta Russo; Samatha Cristoforetti (1); Terry Wayne Virts (2) 
Cosmonauta russo; Kimiya Yui; Astronauta dos EUA 


30 de Março de 2015 Soyuz TMA-16M 
Yuri Valentinovich Lonchavok (4): Mikhail Borisovich Korniyenko (2): Scott Joseph Kelly (4) 
Cosmonauta russo; Sergei Aleksandrovich Volkov; Astronauta dos EUA 


30 de Maio de 2015 Soyuz TMA-17M 
Cosmonauta russo; Kimiya Yui; Astronauta dos EUA 
Cosmonauta russo; Astronauta da ESA; Astronauta dos EUA 


22 de Outubro de 2015 Soyuz TMA-18M 
Cosmonauta russo; Cosmonauta russo; Astronauta dos EUA 
Cosmonauta russo; Cosmonauta russo; Astronauta dos EUA 


22 de Dezembro de 2015 Soyuz TMA-19M 
Cosmonauta russo; Astronauta da JAXA (º); Astronauta dos EUA 
Cosmonauta russo; Astronauta da ESA (2); Astronauta dos EUA 


22 de Março de 2016 Soyuz TMA-20M 
Cosmonauta russo; Cosmonauta russo; Astronauta dos EUA 
Cosmonauta russo; Cosmonauta russo; Astronauta dos EUA 


22 de Maio de 2016 Soyuz TMA-21M 
Cosmonauta russo; Thomas Pesquet (1) (2); Astronauta dos EUA 
Cosmonauta russo; Astronauta da JAXA (º); Astronauta dos EUA 
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Lançamentos Suborbitais 


A seguinte tabela tenta fazer uma listagem de todos os lançamentos suborbitais realizados. Entre os lançamentos que se pretende 
listar estarão os lançamentos de mísseis balísticos intercontinentais ou de outros veículos com capacidade de atingir a órbita 
terrestre mas que são utilizados em lançamentos suborbitais. A listagem é baseada em informação recolhida na rede informática 
mundial, através de pesquisa quase diária por parte do autor, e de múltipla informação recebida de várias fontes entre as quais se 
encontram as várias agências espaciais. 


Esta lista estará sempre incompleta pois será quase impossível obter a informação de todos os lançamentos suborbitais realizados 
(por exemplo, muitos testes de mísseis balísticos podem ser secretos e a informação recebida poderá, quase de certeza, ser muito 
escassa). 


Muitas vezes são realizados lançamentos suborbitais por foguetões sonda mas que não atingem altitudes orbitais. Estes 
lançamentos que não superam os 100 km de altitude, limite inferior do Espaço internacionalmente reconhecido, serão assinalados. 


Alguns dados foram cedidos por Jonathan McDowell (http://www .planet4589.org/space/jsr/jsr.html), estando assinalados (*). 


Data Hora Nome Lançador Local 

02 Nov. 1755 NASA 36.255US FOXSI Black Brant IX White Sands ii 
08 Nov. 1700 FTB-7 CLBI, Barreira do Inferno 
14 Nov. VR-I Wallops Island q 
I4 Nov. 1107. GT 2066M Minuteman-II Vandenberg AFB, LFIO 

21 Nov. 1055 NASA 36.260UG IMAGER Black Brant IX White Sands 

25 Nov. 1120  MAPHEUS-3 Nike Improved Orion Esrange, Kiruna 

28 Nov. Hatf V (Ghauri) 

08 Dez. 2100 VS-30/Orion V10 CLA — Alcântara 

13 Dez. 0520* NASA 36.283UH* Black Brant-IX White Sands 

17 Dez. 0700 | S-520-28 S-520 Uchinoura* 

20 Dez. 0351 Prithvi II Chandipur IC3* 
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Cronologia Astronáutica (LXXXIV) 


Por Manuel Montes 
-1952: Iniciam-se os lançamentos do foguetão-sonda 
Aerobee-Hi, um produto da Aerojet que melhora o 
Aerobee básico para a USAF e para a Marinha. As suas 
prestações superiores fá-lo-ão candidato a ser usado como 
etapa superior para futuros foguetões espaciais. 


-1952: A revista Weltraumfahrt publica em alemão "Das 
Marsprojeckt", a visão completa de Wernher von Braun de 
uma viagem tripulada a Marte. A obra será editada em 
inglês no ano seguinte. A base do texto foi escrita por von 
Braun durante a sua estadia em Fort Bliss, pouco depois de chegar da 
Alemanha. O engenheiro contempla o uso de uma frota de 10 naves e uma Wrrnhas vam Henta 
tripulação de 70 pessoas. 


“Janeiro de 1952: Para testar um sistema de orientação mediante cabos, são aa ua peca oe 


lançados dois exemplares do protótipo francês Véronique-P6. Pesam só 500 
kg e usam combustível sólido, simulando o aspecto do futuro míssil 
Véronique-N. 





“Fevereiro de 1952: Põe-se em marcha a organização chamada AGARD, 
impulsionada por Von Kármán no seio da NATO e pensada para promover a 
cooperação internacional no âmbito científico. 


-Março de 1952: A RAND autoriza um subcontrato à empresa North 
American Aviation para estudos de orientação orbital e controlo, bem como de 
sistemas sensores. Tudo forma parte do futuro relatório "Projecto Feedback". 


-22 de Março de 1952: A revista americana Colher's inicia uma série de 
artigos dedicados à exploração do espaço. Para tal encomendam diversos 
trabalhos a personalidades deste campo, e se realizam ilustrações expressas 
para as mostrar as suas ideias. A primeira monografia denomina-se "Man Will 
Conquer Space Soon" e terá o artigo "Crossing the Last Frontier", de 
Wernher von Braun. Esta e posteriores intervenções aumentado a sua 












popularidade o 
entre o público tm DE sf. at gr e 
| FE JR Man Mil norte-americano Ein PAR És Entipeeth ra BR a 
Colliers Conquer (a edição é de 3 
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milhões de exemplares e cada um é lido por 4 ou 5 pessoas). Neste 
caso, o alemão propõe uma estação espacial giratória de 76 metros de 
diâmetro orbitando a 1.700 km de altitude. Também se apresenta um 
gigantesco foguetão de várias etapas e vários motores. A última fase é 
reutilizável devido às suas asas. 


E E 


Nota sobre o autor: Nascido em 1965, Manuel Montes Palacio, é um 
escritor freelancer e divulgador científico desde 1989, especializando- 
se em temas relacionados com a Astronáutica e Astronomia. Pertence 
a diversas associações espanholas e internacionais, tais como a 
Sociedad Astronômica de Espaia y América e a British 
Interplanetary Society, tendo colaborado com centenas de artigos para 
um grande número de publicações, entre elas a britânica Spaceflight e 
as espanholas Muy Interessante, Quo, On-Off, Tecnologia Militar, 
Universo e Historia y Vida. Actualmente elabora semanalmente o 
boletim gratuito “Noticias del Espacio”, distribuído exclusivamente 
através da Internet, e os boletins “Noticias de la Ciencia y la 
Tecnologia” e “NC&T Plus”, participando também na realização dos 
conteúdos do canal científico da página “Terra”. 
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Explicação dos Termos Técnicos 


Impulso específico (les) — Parâmetro que mede as potencialidades do combustível (propulsor) de um motor. Expressa-se em 
segundos e equivale ao tempo durante o qual Ikg desse combustível consegue gerar um impulso de ION (Newton). É medido 
dividindo a velocidade de ejecção dos gases de escape pela aceleração da gravidade. Quando maior é o impulso específico maior 
será o rendimento do propulsante e, consequentemente, do motor. O impulso específico (em vácuo) define a força em kgf gerada 
pelo motor por kg de combustível consumido por tempo (em segundos) de funcionamento: 


kgf 
( - /(kg/s)) -s 


Quanto maior é o valor do impulso específico, mais eficiente é o motor. 


Tempo de queima (Tq) — Tempo total durante o qual o motor funciona. No caso de motores a combustível sólido representa o 
valor do tempo que decorre desde a ignição até ao consumo total do combustível (de salientar que os propulsores a combustível 
sólido não podem ser desactivados após a entrada em ignição). No caso dos motores a combustível líquido é o tempo médio de 
operação para uma única ignição. Este valor é usualmente superior ao tempo de propulsão quando o motor é utilizado num 
determinado estágio. E necessário ter em conta que o tempo de queima de um motor que pode ser reactivado múltiplas vezes, é 
bastante superior ao tempo de queima numa dada utilização (voo). 


Impulso específico ao nível do mar (Ies-nm) — Impulso específico medido ao nível do mar. 


Orbita de transferência — E uma órbita temporária para um determinado satélite entre a sua órbita inicial e a sua órbita final. 
Após o lançamento e a sua colocação numa órbita de transferência, o satélite é gradualmente manobrado e colocado a sua órbita 
final. 


Órbita de deriva — É o último passo antes da órbita geostacionária, uma órbita circular cuja altitude é de aproximadamente 36000 
km. 


Fracção de deriva — É a velocidade de um satélite movendo-se numa direcção longitudinal quando observado a partir da Terra. 


Órbita terrestre baixa — São órbitas em torno da Terra com altitude que variam entre os 160 km e os 2000 km acima da superfície 
terrestre. 


Órbita terrestre média — São órbitas em torno da Terra com altitudes que variam entre os 2000 km e os 35786 km (órbita 
geostacionária). São também designadas órbitas circulares intermédias. 


Orbita geostacionária — São órbitas acima do equador terrestre e com excentricidade O (zero). Visto do solo, um objecto colocado 
numa destas órbitas parece estacionário no céu. A posição do satélite irá unicamente ser diferenciada pela sai longitude, pois a 
latitude é sempre 0º (zero graus). 


Orbita polar — São órbitas nas quais os satélites passam sobre o perto dos pólos de um corpo celeste. As suas inclinações orbitais 
são de (ou aproximadas a) 90º em relação ao equador terrestre. 


Delta-v — Em astrodinânica o delta-v é um escalar com unidades de velocidade que mede a quantidade de «esforço» necessário 
para levar a cabo uma manobra orbital. E definido como 


T 
es / Du 
e TIL 


Onde T é a força instantânea e m é a massa instantânea. Na ausência de forças exteriores, e quando a força é aplicada numa 
direcção constante, a expressão em cima simplifica para 


= fla dt = |vy — vo 


1 
, que é simplesmente a magnitude da mudança de velocidade. 


Parâmetros orbitais 


Apogeu: ponto de altitude máxima da órbita. 


Em Órbita — Vol.13 — N.º 132 / Janeiro de 2012 132 


Em Órbita 


Perigeu: ponto de altitude minima da órbita. 


Nodos ascendente e descendente da órbita: 
são os pontos de intersecção da órbita com o 
plano equatorial. Nodo ascendente é aquele 
que o satélite atravessa no Equador quando se 
dirige do Sul para o Norte. Nodo descendente 
é aquele que o satélite atravessa no Equador 
quando se dirige do Norte para o Sul. A “linha 
dos nodos” é aquela que liga os nodos 
ascendente e descendente, passando pelo 
centro da Terra. 


Ê Satellite 










Equatorial 
Plane 









4 
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Inclinação (ND): ângulo entre o plano orbital do 
satélite e o plano equatorial da Terra. 
Inclinações próximas a 0º correspondem às 
chamadas órbitas equatoriais. Inclinações 

próximas a 90º correspondem às chamadas ps ia 
órbitas polares pois “cobrem os dois pólos. Satellite Orbit 
Orbitas com inclinação entre 0º e 90º rodam 
no mesmo sentido que a Terra (Oeste - Este) e 
por isso são denominadas de "progressivas". Orbitas com inclinação maior que 90º rodam no sentido contrário à Terra (Este - 
Oeste) e por isso são chamadas de "retrógradas". Inclinações maiores que 50º e menores que 130º correspondem a órbitas "polares" 
pois atingem latitudes altas. Inclinações menores que 40º correspondem a órbitas próximas ao Equador. 





Apogee 


Ascensão recta do nodo ascendente (Right Ascension of Ascending Node - RAAN - 0): ângulo entre o primeiro ponto de Aires 
e o nodo ascendente. Segundo valor que alinha a elipse orbital no espaço, considerando que a inclinação é o primeiro. 


Argumento do perigeu (Argument of perigee - 0): é o ângulo medido no plano orbital, na direcção do movimento, do nodo 
ascendente ao perigeu. É o ângulo entre o eixo maior da elipse (linha entre o perigeu e o apogeu) e a linha dos nodos, medido no 
plano da órbita. Varia entre 0º e 360º, sendo igual a 0º quando o perigeu está no nodo ascendente, e 180º quando o satélite está 
mais longe da Terra (apogeu) cruzando o Equador em movimento ascendente. Determina a posição da elipse orbital no plano 


orbital, visto que a inclinação 1 e a ascensão recta €) determinam a posição do plano orbital no espaço. 
Excentricidade: determina a forma da elipse orbital. Círculo: Excentricidade = 0; Elipse longa e estreita: Excentricidade = 1. 


Movimentação média (Mean motion - n): velocidade angular média do satélite (em revoluções por dia) em uma órbita elíptica: n 
= 2.7 /Tonde Té o período orbital. Parâmetro relacionado com o tamanho da órbita (distância do satélite à Terra). 


Anomalia média (Mean anomaly - M): especificação da posição do satélite na órbita numa dada época. Ângulo medido a partir 
do perigeu na direcção do movimento do satélite, que um satélite teria se se movesse em velocidade angular constante. 


Anomalia verdadeira: ângulo no plano orbital do satélite entre o perigeu e a posição do satélite medido na direcção do movimento 
do satélite. 


Elementos keplerianos: descrevem a forma e orientação de uma órbita elíptica em torno da Terra, bem como a posição de um 
satélite naquela órbita em uma dada época (data e hora de referência): argumento do perigeu, ascensão recta do nodo ascendente, 
anomalia média, semi-eixo maior, inclinação e excentricidade. 


Perturbações: existem os seguintes tipos de perturbações: Geopotencial - devido ao achatamento terrestre, ou seja, ao desvio 
principal da Terra em relação à forma esférica; altera a orientação do plano orbital no espaço sem alterar a inclinação; altera a 
orientação da elipse no plano orbital; Atracão lunissolar - devido às acções atractivas do Sol e da Lua; afecta todos os elementos 
orbitais, diminuindo a altura do perigeu e, consequentemente, afectando o tempo de vida do satélite; Arrasto (atrito) atmosférico 
- devido ao atrito com a atmosfera; diminuição do semi-eixo maior, da excentricidade e do período de revolução. 


Combustíveis e Oxidantes 


N,O, — Tetróxido de Nitrogénio (Peróxido de Azoto); De uma forma simples pode-se dizer que o oxidante N,O, consiste no 
tetróxido em equilíbrio com uma pequena quantidade de dióxido de nitrogénio. No seu estado puro o N,0, contém menos de 0,1% 
de água. O N50, tem uma coloração vermelho acastanhada tanto nas suas fases líquida como gasosa, sendo incolor na fase sólida. 
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Este oxidante é muito reactivo e tóxico, tendo um cheiro ácido muito desagradável. Não é inflamável com o ar, no entanto 
inflamará materiais combustíveis. Surpreendentemente não é sensível ao choque mecânico, calor ou qualquer tipo de detonação. O 
N,O, é fabricado através da oxidação catalítica da amónia, onde o vapor é utilizado como diluente para reduzir a temperatura de 
combustão. Grande parte da água condensada é expelida e os gases ainda mais arrefecidos, sendo o óxido nítrico oxidado em 
dióxido de nitrogénio. A água restante é removida em forma de ácido nítrico. O gás resultante é essencialmente tetróxido de 
nitrogénio puro. Tem uma densidade de 1,45 g/c”, sendo o seu ponto de congelação a -11,0ºC e o seu ponto de ebulição a 21,0ºC. 


UDMEH ( (CH;)»NNH, ) — Unsymmetrical Dimethylhydrazine (Hidrazina Dimetil Assimétrica); O UDMH é um líquido 
altamente tóxico e volátil que absorve oxigénio e dióxido de carbono. O seu odor é ligeiramente amoniacal. É completamente 
miscível com a água, com combustíveis provenientes do petróleo e com o etanol. É extremamente sensível aos choques e os seus 
vapores são altamente inflamáveis ao contacto com o ar em concentrações de 2,5% a 95,0%. Tem uma densidade de 0,79g/em ; 
sendo o seu ponto de congelação a -57,0ºC e o seu ponto de ebulição a 63,0ºC. 


LOX — Oxigénio Líquido; O LOX é um líquido altamente puro (99,5%) e tem uma cor ligeiramente azulada, é transparente e não 
tem cheiro característico. Não é combustível, mas dar vigor a qualquer combustão. Apesar de ser estável, isto é resistente ao 
choque, a mistura do LOX com outros combustíveis torna-os altamente instáveis e sensíveis aos choques. O oxigénio gasoso pode 
formar misturas com os vapores provenientes dos combustíveis, misturas essas que podem explodir em contacto com a 
electricidade estática, chamas, descargas eléctricas ou outras fontes de ignição. O LOX é obtido a partir do ar como produto de 
destilação. Tem uma densidade de 1,14 g/c”, sendo o seu ponto de congelação a -219,0ºC e o seu ponto de ebulição a -183,0ºC. 


LH, — Hidrogénio Líquido; O LH, é um líquido em equilíbrio cuja composição é de 99,79% de para-hidrogénio e 0,21 orto- 
hidrogénio. O LH, é transparente e som odor característico, sendo incolor na fase gasosa. Não sendo tóxico, é um líquido altamente 
inflamável. O LH, é um bi-produto da refinação do petróleo e oxidação parcial do fuelóleo daí resultante. O hidrogénio gasoso é 
purificado em 99,999% e posteriormente liquidificado na presença de óxidos metálicos paramagnéticos. Os óxidos metálicos 
catalisam a transformação orto-para do hidrogénio (o hidrogénio recém catalisado consiste numa mistura orto-para de 3:1 e não 
pode ser armazenada devido ao calor exotérmico da conversão). Tem uma densidade de 0,07 g/em”, sendo o seu ponto de 
congelação a -259,0ºC e o seu ponto de ebulição a -253,0ºC. 


NH,CIO, — Perclorato de Amónia; O NH,CIO, é um sal sólido branco do ácido perclorato e tal como outros percloratos, é um 
potente oxidante. A sua produção é feita a partir da reacção entre a amónia e ácido perclorato ou por composição entre o sal de 
amónia e o perclorato de sódio. Cristaliza em romboedros incolores com uma densidade relativa de 1,95. E o menos solúvel de 
todos os sais de amônia. Decompõe-se antes da fusão. Quando ingerido pode causar irritação gastrointestinal e a sua inalação causa 
irritação do tracto respiratório ou edemas pulmonares. Quando em contacto com a pele ou com os olhos pode causar irritação. 


Constantes 
Algumas constantes de interesse: 
e 7726 m/s (8000), Velocidade orbital terrestre a uma altitude de 300 km 
e 3075m/s (3000), Velocidade orbital na órbita geossíncrona (35786 km) 
e 6371km (6400), Raio médio da Terra 
e 6378km (6400), Raio equatorial da Terra 
e 1738km (1700), Raio médio da Lua 
e 5.974e24kg (6e””), Massa da Terra 
e 7348022 kg (7º), Massa da Lua 
e 1.989e30kg (2e), Massa do Sol 
e 3.986014m'/s“ (4e'”), Constante gravitacional vezes a massa da Terra 
e 4903e12m/s“ (5e'?), Constante gravitacional vezes a massa da Lua 
e 1.327820m/s“ (13e”), Constante gravitacional vezes a massa do Sol 
e 384401 km (4º), Distância media entre a Terra e a Lua 
e 1496ellm (15e!º), Distância media entre a Terra e o Sol (Unidade astronómica) 
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